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ЧИСЛОВЕ ВИЗНАЧЕННЯ ПАРАМЕТРІВ АКУСТИЧНИХ ПРОСТОРОВИХ 
КОЛИВАНЬ ГАЗУ В КАМЕРІ ЗГОРЯННЯ ЕНЕРГЕТИЧНОЇ УСТАНОВКИ  

НА РІДКОМУ ПАЛИВІ 

Сучасні космічні рідинні ракети для виведення на орбіту корисного навантаження з меншим впливом на 
навколишнє середовище вимагають використання недорогих, безпечних і надійних двигунних систем. 
Для того, щоб максимально відповідати цим критеріям, дизайн сучасних ракетних двигунів розробля-
ється на основі застосування перспективних елементів і матеріалів, а також впровадження нових те-
хнологій. Для дослідження динамічної нестійкості камери згоряння виконано математичне моделю-
вання нестаціонарної течії газу в камері експериментальної енергетичної установки на рідкому паливі, 
виробленої за допомогою адитивних технологій. Для порівняння підходів розглядалися постановки як 
двовимірної осесиметричної, так і тривимірної неосесиметричної задач визначення параметрів течії в 
камері енергоустановки. Метою статті є чисельне дослідження та порівняльний аналіз характеру те-
чії продуктів згоряння та параметрів акустичних просторових коливань газу в камері енергетичної ус-
тановки на рідкому паливі, виготовленої за допомогою адитивних технологій. Чисельний аналіз параме-
трів течії продуктів згоряння в камері енергетичної установки виконано за допомогою програмного 
комплексу скінченно-елементного аналізу ANSYS Fluent при використанні LES - Large Eddy Simulation 
моделі турбулентності та k-ε моделі турбулентності. На основі результатів чисельного дослідження 
динаміки камери згоряння енергетичної установки визначено, що турбулентний рух газоподібних про-
дуктів згоряння палива вздовж стінок циліндричної камери відбувається з утворенням вихорів, що пері-
одично руйнуються в процесі переміщення газового потоку від перерізу вогневого днища до критичного 
перерізу камери. З аналізу результатів розрахунку випливає, що в камері енергетичної установки розви-
вається автоколивальний динамічний процес, при якому амплітуди тиску продуктів згоряння в камері 
можуть досягати величини 2 бар - 3 бар (тобто 10% - 15% від статичної величини тиску). Результати 
чисельного моделювання із застосуванням LES моделі турбулентності продемонстрували високу збіж-
ність із даними вогневих випробувань камери згоряння за домінантними частотними та амплітудними 
характеристиками. Верифікована модель течії відтворює неосесиметричний характер автоколивань 
продуктів згоряння та пов'язану з ними вихрову структуру течії. Впровадження запропонованого під-
ходу дозволить оптимізувати проєктування систем живлення та істотно зменшити обсяги натурного 
відпрацювання перспективних енергетичних установок на рідкому паливі. 

Ключові слова: адитивні технології; енергетична установка; параметри акустичних просторових ко-
ливань; нестаціонарна течія газу; LES модель турбулентності; вихроутворення. 

1. Вступ

Процеси горіння компонентів палива в камері 
згоряння енергетичної установки на рідкому паливі 
при її відпрацюванні можуть супроводжуватися не-
безпечними для працездатності енергетичної устано-
вки динамічними явищами – коливаннями тиску з не-
припустимо великою амплітудою, «закидами» тиску 
при перехідних процесах і коливаннями швидкості 
продуктів згоряння [1], [2]. Параметри цих коливань 
визначаються нестаціонарним горінням палива та 
акустичними процесами, що мають місце при русі 
продуктів згоряння в камері [3], [4]. В критичних ви-
падках зазначені процеси призводять до порушення 
цілісності конструкції камери згоряння. У ракетно-
космічній техніці це небезпечне динамічне явище по-

значено як високочастотна термоакустична нестій-
кість камери згоряння енергетичної установки [2], [5]. 

Сучасні космічні рідинні ракети для виведення на 
орбіту корисного навантаження з меншим впливом на 
навколишнє середовище вимагають використання не-
дорогих, безпечних і надійних двигунних систем для 
того, щоб максимально відповідати цим критеріям.  

Дизайн сучасних ракетних двигунів розробля-
ється на основі застосування перспективних елемен-
тів і матеріалів, а також впровадження нових техно-
логій. Це вимагає аналізу параметрів акустичних ко-
ливань з урахуванням явища вихроутворення, які ви-
никають в сучасних енергетичних установках.  

Метою статті є чисельне дослідження парамет-
рів течії продуктів згоряння та параметрів акустич-
них просторових коливань газу в камері енергетичної 
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установки на рідкому паливі, виготовленої за допо-
могою адитивних технологій. 
 
2. Математичне моделювання динаміки 

внутрішньокамерних процесів  
в енергетичній установці та розрахунок 

параметрів просторових акустичних  
коливань продуктів згоряння в камері 

енергетичної установки 
 

Математичне моделювання течії газу в камері 
енергетичної установки проведено на прикладі екс-
периментальної енергетичної установки на рідкому 
паливі малої тяги (з відношенням тяги до тиску та 
площі критичного перерізу в камері ≈ 1.88) [6]. Осно-
вні геометричні та термоакустичні характеристики 
продуктів згоряння палива розраховувалися на ос-
нові режимних параметрів камери згоряння за допо-
могою програмних засобів для розрахунку рівноваж-
них сумішей продуктів згоряння розглянутого па-
лива [7]: об’єм циліндричної частини камери енерге-
тичної установки – 0.000888 м3, внутрішній діаметр 
камери – 0.088 м, тиск в камері енергетичної устано-
вки – 20.2 бар, температура продуктів згоряння в ка-
мері енергетичної установки – 2878 К, швидкість 
звуку в камері енергетичної установки  
V – 741.2 м/с, густина газу в камері енергетичної ус-
тановки ρ – 4.47 кг/м3, витрата окиснювача –  
0.516 кг/с, витрата пального – 0.279 кг/с.   

У проведеному дослідженні застосовано підхід 
до математичного моделювання течії газу в камері 
енергетичної установки з використанням методу скі-
нченних об'ємів (VOF - Volume of Fluid) та методоло-
гії моделювання великих вихорів (LES - Large Eddy 
Simulation Model) у програмному комплексі 
FLUENT, який викладено в роботі [8]. Результати за-
стосування запропонованого підходу наведено в ро-
боті [8] з використанням осесиметричної 2D-моделі 
течії з урахуванням і без урахування шорсткості по-
верхні стінок, яку потрібно усувати в камерах енер-
гетичних установок, виготовлених за допомогою 
адитивних технологій. У даній роботі наведено ре-
зультати розрахунків із використанням осесиметрич-
ної 2D-моделі течії та неосесиметричної 3D-моделі 
течії з різними моделями турбулентності та з ураху-
ванням і без урахування опору на стінці камери. З ме-
тою спрощення розрахунків при моделюванні кіне-
тика горіння та багатофазність потоку продуктів зго-
ряння не враховувалися. Урахування гідравлічного 
спротиву на стінці здійснювалося за допомогою по-
луемпіричних формул: напруження на стінці визна-
чалося за формулою Г. К. Філоненко [9]. 

Для отримання більш стійкого розв'язку неста-
ціонарна задача в змінних швидкість – тиск розв'язу-
валась за допомогою методу Artificial Compressibility 

в неявній схемі та дискретизації за часом 1-го по-
рядку в програмному комплексі FLUENT. При вико-
нанні розрахунків крок інтегрування покладався рів-
ним 1×10-6 с. Загальний час нестаціонарного розраху-
нку становив близько 1.2 с, що достатньо для отри-
мання задовільних результатів при виконанні аналізу 
швидкого перетворення Фур'є для досліджуваного 
динамічного процесу. 

 

3. Обговорення результатів 
 

Проведено гарячі випробування розглянутої 
енергетичної установки, а також серію вібраційних 
випробувань дослідженої камери згоряння (рис. 1, 2). 
На рис. 3 представлено амплітудний спектр сигналу, 
отриманого з датчиків поздовжнього Nz(t) переванта-
ження (492 g – загальний розмах коливань, 2650 Гц – 
домінуюча частота). При цьому заміряні розмахи ко-
ливань тиску в камері не перевищували 4 бар (див. 
рис. 2). 

У роботі [10] визначено зв’язок між частотами 
датчиків тиску та віброприскорень  та показано, що 
параметри вібрації можуть використовуватися для 
уточнення даних про згоряння палива для випадку, 
коли датчик тиску не замірює високочастотні коли-
вання. 

 

 
 

Рис. 1. Залежності від часу сигналу, отриманого  
з датчиків поздовжнього Nz(t) та поперечного Ny(t) 

перевантаження енергетичної установки  
(для Nz(t) загальний розмах коливань – 492 g,  
для Ny(t) загальний розмах коливань – 380 g, 

0.000025 с – крок за часом) 
 

На рис. 4 показано, що розрахункова амплітуда 
коливань тиску в камері складала ≈ 2*105 Па в розра-
хунковій точці, розташованій рівновіддалено від осі 
симетрії камери та крайньої границі на вогневому 
днищі камери, (для 3D-моделі течії (132795 вузлів сі-
тки) з LES-моделлю турбулентності з урахуванням 
гідравлічного опору на стінках). 
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Рис. 2. Залежності від часу сигналу, отриманого 
з датчика коливань тиску розглядуваної 

енергетичної установки (4 кгс/см2 – загальний 
розмах коливань, 0.001 с – крок за часом)  

Рис. 3. Амплітудний спектр сигналу, отриманого з 
датчика поздовжнього Nz(t) перевантаження 

енергетичної установки  

Рис. 4. Залежність розрахункової динамічної 
складової тиску Pdin в енергетичній установці від 

часу (3D-модель течії з LES-моделлю 
турбулентності з урахуванням гідравлічного опору 
на стінках, 4*105 Па – загальний розмах коливань)  

На рис. 5, 6 представлено амплітудний спектр 
фільтрованої розрахункової динамічної складової ти-
ску Pdin для розрахункової точки, розташованої рівно-
віддалено від осі симетрії камери та крайньої границі 
на вогневому днищі камери енергетичної установки. 
При цьому крива 1 розрахована для 3D-моделі течії з 
LES-моделлю турбулентності з урахуванням опору 
біля стінки камери, крива 2 розрахована для 3D-мо-

делі течії з k-ε-моделлю турбулентності з урахуван-
ням опору біля стінки камери, крива 3 розрахована 
для 3D-моделі течії з LES-моделлю турбулентності 
без урахування опору біля стінки камери. 

Для випадку використання 3D-моделі течії з 
k-ε-моделлю турбулентності з урахуванням гідравлі-
чного опору на стінках параметри динамічної скла-
дової тиску Pdin, показаної на рис. 7, свідчать про те,
що коливальний процес містить в собі биття, навіть
при невеликих амплітудах коливань тиску. Тому до-
цільно використовувати LES-модель турбулентності
(рис. 4), для якої отримано більші амплітуди коли-
вань тиску, які узгоджуються з експериментальними
значеннями, а процес стає багаточастотним із більш
широким спектром і не містить в собі биття, як і в
експерименті (рис. 1, 2).

Для 3D-моделі течії з LES-моделлю турбулент-
ності без урахування гідравлічного опору на стінках 
(рис. 8) амплітуди коливань тиску також були істотно 
нижче експериментальних.  

Відзначено, що при використанні 2D-моделі течії 
(1216 вузлів сітки) з LES-моделлю турбулентності з 
урахуванням гідравлічного опору на стінках отримано 
усталений коливальний процес (0.015*105 Па – загаль-
ний розмах коливань для розрахункової точки, розта-
шованої рівновіддалено від осі симетрії камери та 
крайньої границі на вогневому днищі камери), але ам-
плітуди коливань тиску на 2 порядки менші за експе-
риментальні. Це можна пояснити тим, що в даному ви-
падку використовувалася осесиметрична модель течії. 

Рис. 5. Амплітудний спектр фільтрованої 
розрахункової динамічної складової тиску Pdin 

в енергетичній установці  

Наведені на рис. 5, 6 розрахункові параметри ко-
ливань тиску (частота 2620 Гц), що діють на стінку 
камери й отримані на основі чисельного моделю-
вання течії продуктів згоряння в камері, теж достат-
ньо близькі до експериментальних значень (2690 Гц), 
за винятком першої частоти 1.3 кГц. 
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Це може бути пов’язано з тим, що коливання кон-
струкції в даному випадку не було враховано. На рис. 
5, 6 можна відмітити суттєве зниження амплітуд коли-
вань для k-ε-моделі турбулентності та для випадку без 
урахування опору біля стінки. Крім того, для k-ε-мо-
делі турбулентності частоти істотно змінюються. 
 

 
 

Рис. 6. Амплітудний спектр фільтрованої 
розрахункової динамічної складової тиску Pdin  

в енергетичній установці  
 
Амплітуди коливань для 3D-моделі течії з LES-

моделлю турбулентності з урахуванням гідравліч-
ного опору на стінках близькі до амплітуд, отрима-
них експериментально (рис. 4, 2). У той же час, у ро-
зрахунках для осесиметричної 2D-моделі течії або 
при використанні k-ε-моделі турбулентності (рис. 7), 
або для LES-моделі турбулентності без урахуванням 
гідравлічного опору на стінках (рис. 8) амплітуди ко-
ливань тиску для розрахункової точки, розташованої 
рівновіддалено від осі симетрії камери та крайньої 
границі на вогневому днищі камери енергетичної ус-
тановки, були істотно нижче експериментальних 
(рис. 2), а частоти коливань тиску можуть істотно від-
різнятися. 
 

 
Рис. 7. Залежність розрахункової динамічної 

складової тиску Pdin в енергетичній установці від 
часу (3D-модель течії з k-ε-моделлю турбулентності 

з урахуванням гідравлічного опору на стінках, 
 2*105 Па – загальний розмах коливань) 

Можна відмітити, що завихреність газу Av (тут 
Av позначено модуль ротора векторного поля швид-
костей) суттєво зменшується, як і динамічні складові 
тиску в поперечних перерізах для випадку викорис-
тання осесиметричної 2D-моделі течії продуктів зго-
ряння в камері з LES-моделлю турбулентності з ура-
хуванням гідравлічного опору на стінках (рис. 9, 11) 
порівняно з випадком використання 3D-моделі течії 
продуктів згоряння в камері з LES-моделлю турбуле-
нтності з урахуванням гідравлічного опору на стін-
ках (рис. 12, 14). 

 
 

Рис. 8. Залежність розрахункової динамічної 
складової тиску Pdin в енергетичній установці  

від часу (3D-модель течії з LES-моделлю 
турбулентності без урахуванням гідравлічного 
опору на стінках, 2*105 Па – загальний розмах 

коливань)   

 
 

Рис. 9. Розподіл розрахункової динамічної складової 
тиску Pdin в осьовому перерізі енергетичної  

установки для часу 1.1 с (осесиметрична 2D-модель 
течії з LES-моделлю турбулентності з урахуванням 

гідравлічного опору на стінках) 
 

На рис. 4 показано, що розрахункова амплітуда ко-
ливань тиску в камері ≈ 2*105 Па в розрахунковій точці 
для 3D-моделі течії (132795 вузлів сітки) з LES-
моделлю турбулентності з урахуванням гідравлічного 
опору на стінках, але на рис. 12 видно, що середня амп-
літуда тиску досягає 2-2.9*105 Па на циліндричній діля-
нці камери та на докритичній ділянці, це відповідає за-
міряним даним про розмахи коливань тиску (рис. 2). 
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Визначено, що завихреність газу Av для 3D-мо-
делі течії з k-ε-моделлю турбулентності з урахуван-
ням гідравлічного опору на стінках (рис. 7) та для 3D-
моделі течії з LES-моделлю турбулентності без ура-
хуванням гідравлічного опору на стінках (рис. 8) та-
кож суттєво менше порівняно з випадком викорис-
тання 3D-моделі течії продуктів згоряння в камері з 
LES-моделлю турбулентності з урахуванням гідрав-
лічного опору на стінках (рис. 4, 14). 

Рис. 10. Розподіл розрахункової осьової швидкості 
Vax в осьовому перерізі енергетичної установки  
для часу 1.1 с (осесиметрична 2D-модель течії з 

LES-моделлю турбулентності з урахуванням  
гідравлічного опору на стінках) 

Рис. 11. Розподіл розрахункової завихреності газу 
Av в осьовому перерізі енергетичної установки  
для часу 1.1 с (осесиметрична 2D-модель течії з 

LES-моделлю турбулентності з урахуванням  
гідравлічного опору на стінках) 

Крім того, можна побачити несиметричний ха-
рактер розподілу параметрів коливань продуктів зго-
ряння в камері, отриманих для 3D-моделі течії про-
дуктів згоряння в камері з LES-моделлю турбулент-
ності з урахуванням гідравлічного опору на стінках 
(рис. 12, 13, 14), на відміну від параметрів коливань, 
представлених на рис. 9, 10, 11 для осесиметричної 
2D-моделі течії з LES-моделлю турбулентності з ура-
хуванням гідравлічного опору на стінках. 

Визначено, що при урахуванні гідравлічного 
опору на стінках вихори виникають біля стінок 
(рис. 14), проте без урахування гідравлічного опору 
на стінках камери вихори формуються в централь-
ному потоці біля осі симетрії камери, та при цьому 
потік формується по осі симетрії камери і не вигина-
ється, як у випадку урахування гідравлічного опору 
на стінках (рис. 3).  

Рис. 12. Розподіл розрахункової динамічної  
складової тиску Pdin в осьовому перерізі енергетич-

ної установки для часу 1.1 с (3D-модель течії  
з LES-моделлю турбулентності з урахуванням  

гідравлічного опору на стінках) 

Рис. 13. Розподіл розрахункової осьової швидкості 
Vax в осьовому перерізі енергетичної установки  
для часу 1.1 с (3D-модель течії з LES-моделлю  
турбулентності з урахуванням гідравлічного  

опору на стінках) 
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Рис. 14. Розподіл розрахункової завихреності  
газу Av в осьовому перерізі енергетичної установки 

для часу 1.1 с (3D-модель течії з LES-моделлю  
турбулентності з урахуванням гідравлічного  

опору на стінках) 

4. Висновки

1. Запропоновано підхід до чисельного моделю-
вання динаміки внутрішньокамерних процесів у ене-
ргоустановці на рідкому паливі та до розрахунку па-
раметрів просторових акустичних коливань продук-
тів згоряння в камері енергетичної установки. Прове-
дено порівняння підходів до постановки двовимірної 
осесиметричної та тривимірної неосесиметричної за-
дачі визначення параметрів течії продуктів згоряння 
в камері. 

2. Визначено, що для 3D-моделі течії з k-ε-мо-
деллю турбулентності з урахуванням гідравлічного 
опору на стінках отримано нестійкий турбулентний 
процес, що включає биття, і відбувається істотне зни-
ження амплітуд коливань, а характерні частоти дина-
мічного процесу течії продуктів згоряння в камері іс-
тотно змінюються (залишається тільки перша домі-
нуюча частота). При використанні 3D-моделі течії з 
LES-моделлю турбулентності без урахування гідрав-
лічного опору на стінках у результаті розрахунків 
встановлено, що зменшуються вихори (немає вихо-
рів біля стінки) та, відповідно, динамічні складові ти-
ску стають істотно меншими. 

3. Для випадку використання 2D-моделі течії в
розглядуваній камері отримано істотно нижчі амплі-
туди порівняно з використанням 3D-моделі течії з 
LES-моделлю турбулентності з урахуванням гідравлі-
чного опору на стінках. При використанні 2D-моделі 
течії отримано усталений коливальний процес, тому 
що використовується осесиметрична модель течії. 

4. Застосування LES-моделі турбулентності для
3D-моделі течії дало можливість збільшити дрібні 

вихори та отримати частоти автоколивань та амплі-
туди коливального багаточастотного процесу, які 
близькі до експериментальних значень. Виникнення 
вихороутворень (Surface Vortex Shedding (SVS)) при 
русі газоподібних продуктів згоряння компонентів 
палива в камері енергоустановки з розвитком турбу-
лентного характеру течії (тут присутні відмінності 
характеру течії від відомого явища динамічної не-
стійкості камери CHUG) дозволяє отримати неосеси-
метричний характер течії, визначити частоти та амп-
літуди, близькі до експериментальних значень. Для 
розрахунків при використанні 3D-моделі течії, k-ε-
моделі турбулентності та з урахуванням гідравліч-
ного опору на стінках нестійкий турбулентний про-
цес включає в собі биття навіть при невеликих амп-
літудах коливань тиску, тому доцільно використову-
вати LES-модель турбулентності, з якою збільшу-
ються амплітуди коливань тиску і багаточастотний 
процес з більш широким спектром не містить в собі 
биття та за характером є ближчим до експеримента-
льних даних.  

5. Використання розробленого підходу дозво-
лить підвищити якість проєктування систем жив-
лення та значно скоротити обсяг експериментальних 
випробувань сучасних ракетних двигунів. 

Внесок авторів: формулювання проблеми – 
О. Д. Ніколаєв, Р. О. Марчан, С. Ш. Векілов; 
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NUMERICAL DETERMINATION OF ACOUSTIC SPACE OSCILLATING GAS PARAMETERS  
IN CHAMBER OF A LIQUID FUEL POWER PLANT  

Olexiy Nikolayev, Inna Bashlii, Roman Marchan, Samir Vekilov  

Modern space liquid launch vehicles that launch payload into orbit with lower environmental impact require the 
use of inexpensive, safe, and reliable propulsion systems. To meet these criteria as much as possible, the design of 
modern rocket engines is based on the use of advanced elements, materials, and technologies. To study the combustion 
chamber's dynamic instability, mathematical modeling of unsteady gas flow in the experimental power plant chamber 
for liquid fuel manufactured using additive technologies was performed. To compare the approaches, two-dimensional 
axisymmetric and three-dimensional non-symmetric flow problems were considered. The main aim of the article is 
the numerical study and comparative analysis of the nature of the combustion product flow and the spatial acoustic 
gas oscillation parameters in the liquid fuel power plant chamber manufactured using additive technologies. The nu-
merical analysis of the combustion products flow parameters in the power plant chamber was performed using ANSYS 
Fluent finite element analysis and the LES – Large Eddy Simulation turbulence models and k-ε turbulence models. 
Based on the numerical study results of the power plant combustion chamber dynamics, it was determined that the 
combustion products' turbulent motion along the walls of the cylindrical chamber occurs with the formation of vortices 
that collapse periodically during the gas flow motion from the injector face to the throat section. Numerical results 
analysis indicates that the self-excited oscillation dynamic process develops in the power plant chamber, during which 
the combustion products pressure amplitude in the chamber can reach 2 bar – 3 bar (i.e., 10% – 15% of the static 
pressure). The numerical modeling results using the LES turbulence model demonstrated high convergence with the 
combustion chamber fire test data in terms of dominant frequency and amplitude characteristics. The verified model 
reproduces the asymmetric nature of self-excited oscillation combustion products and the associated vortex flow struc-
ture. The implementation of the proposed approach will allow for the optimization of power feed system design and 
significantly reduce the time required for full-scale development of modern engines. 

Keywords: additive technologies; power plant; acoustic space oscillating parameters; unsteady gas flow; LES 
turbulence model; surface vortex shedding. 
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