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Для розв’язку задачі керування високоманевреними літальними апаратами запропоновано застосо-
вувати детонаційний процес. Мета роботи – дослідження нового способу керування вектором тяги ракет-
ного двигуна впливом детонаційної ударної хвилі на потік газу в соплі.

Відомо, що спосіб керування вектором тяги вдувом газу в надзвукову частину сопла ракетного дви-
гуна має одну з найменших втрат питомого імпульсу, високу швидкодію та дозволяє отримати значну
бокову силу. Однак для сучасного рівня ракетної техніки є потреба в покращенні цих характеристик. В
якості способу інтенсифікації процесів, що впливають на основний потік газу і створюють бокову силу,
розглядається детонація. Її особливості дозволяють створити систему для імпульсної корекції траєкторії
літального апарата. З метою досліджень особливостей такої системи авторами було проведено експериме-
нтальні дослідження впливу детонаційної хвилі на надзвуковий потік в соплі. Розроблені і виготовлені
модель сопла та газогенератор для ініціювання детонаційної хвилі, що взаємодіяла з основним надзвуко-
вим потоком повітря. В процесі експериментів було виявлено ефект відриву детонаційною хвилею основ-
ного потоку від стінки сопла при його роботі в режимі перерозширення. Тривалість такого явища набагато
перевищувала тривалість впливу продуктів детонації на основний потік повітря в соплі, що дозволяє за-
стосувати цей ефект для створення нового способу керування вектором тяги реактивного двигуна.

Для більш ширшого розуміння результатів експерименту було проведено чисельне моделювання
розповсюдження детонаційної хвилі в надзвуковому потоці для умов випробувань. Моделювання прово-
дилося в нестаціонарній плоскій постановці за допомогою прикладного програмного пакету SolidWorks.
Метою моделювання була оцінка структури потоку та значення відносної бокової сили, створеної зміною
цієї структури в процесі вдуву продуктів детонації в надзвукову частину сопла. Отримано еволюцію поля
тиску для конкретних значень часу. Визначено відносну бокову силу при вдуві продуктів детонації в над-
звуковий потік повітря в соплі.

Описані особливості і спосіб керування вектором тяги реактивного двигуна можуть мати застосу-
вання в безпілотних системах, що працюють в широкому діапазоні швидкостей.
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This paper proposes to use the detonation process to solve the problem of controlling highly maneuverable
flying vehicles. The goal of the work is to study a new way of the thrust vector control of a rocket engine using the
effect of a detonation shock wave on the gas flow in the nozzle.

It is known that the method of thrust vector control by gas injection into the supersonic nozzle area of a
rocket engine features one of the lowest losses of specific momentum and a high response speed and produces a
significant lateral force. However, for the current level of rocket technology, there is a need to improve these
characteristics. Detonation is considered as a method to intensify processes that affect the main gas flow and
produce a lateral force. Its features make it possible to develop a system for pulse trajectory correction. In order to
study the features of such a system, experimental studies of the detonation wave effect on a supersonic nozzle
flow were conducted. A nozzle model and a gas generator for initiating a detonation wave interacting with the
main supersonic air flow were developed and made. In the course of experiments, the effect of separation of the
main flow from the nozzle wall by the detonation wave during the nozzle operation in the overexpansion mode
was revealed. The duration of this effect was much longer than that of the detonation product effect on the main
air flow in the nozzle, thus allowing it to be used in the development of a new thrust vector control method.

To better understand the experimental results, a numerical simulation of the detonation wave propagation
in a supersonic flow was carried out for the test conditions. The simulation was carried out in a non-stationary 2D
formulation using the Solid Works software package. The goal of the simulation was to estimate the flow structure
and the value of the relative lateral force produced by the change of this structure during detonation product injec-
tion into the supersonic nozzle area. The time evolution of the pressure field was obtained. The relative lateral
force produced by detonation product injection into the supersonic air flow in the nozzle was determined.

The presented features and method of jet engine thrust vector control may be used in unmanned systems
operating in a wide range of speeds.
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Вступ. Розвиток ракетно-космічної техніки спонукає до пошуку нових
шляхів покращення характеристик її зразків. Застосування нових швидкоді-
ючих систем керування дозволило створити багаторазові ступені ракети, які
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мають великий попит на ринку пускових послуг. Однак такі фактори, як три-
валість виготовлення, вартість та надійність техніки змушує вчених та інже-
нерів проводити нові дослідження.

Окрім високошвидкісних обчислювальних бортових комп’ютерів важли-
вим елементом системи управління польотом ракети є також органи керуван-
ня вектором тяги. Оцінкою ефективності роботи органів керування є такі па-
раметри, як витрата енергії на зміну вектора тяги, та швидкодія органів керу-
вання. Обидва ці параметри повинні мати мінімальні значення для забезпе-
чення високих енергомасових характеристик, особливо якщо це стосується
верхніх ступенів ракети.

Мета роботи – дослідження нового способу керування вектором тяги
ракетного двигуна впливом детонаційної ударної хвилі на перерозширений
надзвуковий потік в соплі камери двигуна.

Постановка задачі. В польоті на ракету впливають збурюючі фактори,
які складно спрогнозувати. Для утримання ракети на розрахунковій траєкто-
рії польоту необхідно компенсувати їх дію. Для цього потрібно змінювати
величину та напрямок вектора тяги ракетного двигуна. Керування ним дозво-
ляє змінювати положення літального апарата, створюючи моменти по кутах
тангажу, рискання і крену. В загальному випадку вектор тяги проходить че-
рез центр мас ракети і спрямований вздовж її осі, тому керування по каналах
тангажу і рискання можна здійснювати кутовим відхиленням вектора тяги
маршового двигуна, тоді як керування по каналу крену вимагає наявності кі-
лькох камер двигуна або ще, як мінімум, двох органів керування [1].

У поворотних системах весь двигун, сопло або вихлопні патрубки турбі-
ни встановлені на підшипниках і можуть повертатися в межах якогось кута із
зміною напрямку вектора тяги. Це найпоширеніший спосіб керування векто-
ром тяги, оскільки характеризується мінімальними втратами питомого імпу-
льсу. Перевагою механічних систем керування вектором тяги є можливість
забезпечити досить великі зусилля з мінімальними втратами питомого імпу-
льсу двигунної установки. Однак забезпечення високої швидкодії (для пари-
рування високочастотних збурень) вимагає суттєвого збільшення маси та га-
баритів приводів гойдання та розробки заходів щодо забезпечення стабільної
роботи автомата стабілізації. При цьому в конструктивно-компонувальній
схемі двигунної установки з механічними системами керування необхідно пе-
редбачити відповідний простір для розміщення вузлів шарнірної підвіски дви-
гуна, рульових агрегатів та бортових джерел потужності, що ускладнює її
конструкцію [2].

Системи керування вектором тяги з керуючими вихлопними соплами за-
стосовуються внаслідок простоти схеми та досить високої швидкодії. Однак
через низький питомий імпульс їх застосовують мало.

Для керування вектором тяги може використовуватися регульований
вдув робочого тіла (газу чи рідини) у надзвукову частину сопла через отвори
в його стінці. Реалізація цього способу не вимагає установки рухомих дета-
лей в надзвуковому потоці продуктів згоряння палива. Бокова сила, яка вико-
ристовується для керування, в даному випадку виникає за рахунок взаємодії
газу, що вдується, з основним потоком в соплі. У ракетних двигунах із систе-
мою вдуву зміна величини бокової сили здійснюється регулюванням витрати
вторинного газу, що вдувається в сопло, за допомогою спеціальних клапанів
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вдуву. Вторинний газ до цих клапанів може подаватися від допоміжного га-
зогенератора. У цьому випадку загальна маса системи керування вектором
тяги буде більшою, але з'являється можливість використовувати в газогене-
раторі спеціальне паливо зі зниженою температурою та мінімальним вмістом
конденсованих частинок у продуктах згоряння, що значно покращує тепло-
вий режим роботи клапанів та дозволяє спростити їх конструкцію і відпра-
цювання. Зрештою, система із газогенератором вимагає, як правило, менших
витрат на її створення і має більш високу надійність [3], [4].

Нестаціонарний режим вдуву в надзвукову частину сопла сприяє більш
глибокому проникненню інжектованого газу в основний надзвуковий потік
[5]. Вплив імпульсного вдуву також розглядався в багатьох публікаціях ін-
ших авторів. В [6] описано ефект покращення динамічних характеристик ор-
ганів керування, заснованих на імпульсному вдуві газу. Вказано, що витрата
робочого тіла знижується при цьому на 15 %.

З огляду на ці публікації скорочення тривалості імпульсу повинно збіль-
шувати динамічні характеристики і питомий імпульс органів керування. Але
суттєвого зменшення тривалості в існуючих механічних системах вдуву до-
сягнути неможливо. Альтернативою є застосування продуктів детонації в
якості робочого тіла.

Детонація – це процес вибухового перетворення, зумовлений прохо-
дженням ударної хвилі по вибуховій речовині та ініціацією хімічних реакцій
відразу за нею. Він протікає з постійною для кожної вибухівки і певного її
стану надзвуковою швидкістю, яка лежить в межах (1200 – 9000) м/с. Пере-
пад тиску в детонаційній хвилі для конденсованих вибухових речовин сягає
106, хоча сам процес відбувається в навколишньому середовищі при атмос-
ферному тиску [7]. Тому при застосуванні детонації можна досягнути висо-
ких динамічних характеристик та питомого імпульсу.

Для дослідження впливу детонаційної хвилі авторами було проведено
експеримент та комп’ютерне моделювання процесу вдуву продуктів детона-
ції в умовах експерименту.

Методика проведення експерименту описана в [8]. Плоска модель сопла
була виготовлена з плексигласу (рис. 1) для можливості вивчення структури
потоку оптичними методами. Повітря з абсолютним тиском до 8,5 кгс/см2

поступало по трубопроводу від ресивера в модель. На зрізі сопла розміщува-
вся детонаційний газогенератор, в якому в якості пального використовувався
пропан, а в якості окислювача – кисень.

Рис. 1 – Плоска модель сопла з вдувом продуктів детонації
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Гази, потрапляючи в детонаційний газогенератор, змішувались. Горіння
ініціювалося за допомогою електросвічі. Фронт полум’я проходив через спі-
раль Щолкіна і, розганяючись, переходив в детонаційну хвилю, яка виходила
з детонаційного газогенератора і взаємодіяла з надзвуковим потоком повітря,
що мав число Маха М = 1,5…2. За допомогою установки Теплера на матовий
скляний екран проєктувалося зображення, що створювалося точковим дже-
релом світла. Його промені проходили через прозорі плексигласові пластини
та потік повітря в соплі. Наявність ударних хвиль створювала зміну густини
повітря і, відповідно, різні показники заломлення. Це відображалося на мато-
вому екрані і фіксувалося камерою, максимальна частота зйомки якої стано-
вила 1000 кадрів за секунду (рис. 2). Вона не дозволяла фіксувати структуру
потоку в момент виходу продуктів детонації з газогенератора і їх викидання з
сопла, оскільки тривалість цього процесу була співвимірною з одним кадром.
Однак тривалі зміни структури система фіксувала.

Рис. 2 – Оптична система реєстрації структури потоку.

В одному з експериментів було зафіксовано відрив потоку від стінки,
який проіснував в соплі близько 4,8 с. В цьому експерименті абсолютний
тиск на вході в модель становив 3,3∙105 Па. Оскільки геометричні параметри
сопла було розраховано для абсолютного тиску в трубопроводі 8∙105 Па і ти-
ску атмосфери 1,01∙105 Па, сопло працювало в режимі перерозширення. На
кадрі (рис. 3, а)) проілюстровано елементи, характерні для надзвукової течії в
даній моделі сопла. Оскільки сопло працює в режимі перерозширення, плос-
кий стрибок ущільнення підходить дуже близько до зрізу. Після ініціації де-
тонації і виходу її продуктів в сопло з’явився відрив потоку, який можна спо-
стерігати як потемніння перед детонаційним газогенератором (рис. 3, б)) [8].

а) б)
Рис. 3 – Характерні оптичні особливості при течії повітря в моделі (а), та кадр з

відривом потоку перед детонаційним газогенератором (б)
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Для аналізу результатів експерименту було проведено чисельне моделю-
вання, яке проводилося в прикладному програмному пакеті SolidWorks.
Розв’язок рівнянь Нав’є–Стокса в цьому пакеті проводиться методом скін-
ченних об’ємів. Геометрія моделі була відповідною до параметрів експери-
ментальної. Розв’язок рівнянь проводився в нестаціонарній плоскій постано-
вці. На вході в модель задавалися параметри повітря, які вимірювались в
трубопроводі постачання, а на виході – параметри навколишнього середови-
ща. Тиск в детонаційному газогенераторі в ході експерименту не вимірював-
ся, тому для моделювання використовувалося початкове значення тиску газо-
вої суміші кисню і пропану рівне атмосферному – 101325 Па. Продукти де-
тонації, параметри яких вираховувалися з цих умов, виходили перпендикуля-
рно осі сопла. Поле тиску та швидкості в момент роботи сопла до вдуву проі-
люстровані на рис. 4.

а)

б)
Рис. 4 – Поле тиску до моменту вдуву продуктів детонації (а) і поле швидкості до

моменту вдуву продуктів детонації (б)

Результати задовільно співпадають з експериментом, оскільки на зрізі
видно плоский стрибок тиску, який також було зафіксовано і в експерименті.
Еволюцію ударної хвилі проілюстровано на рис. 5. Ударна хвиля, створена
взаємодією продуктів детонації та надзвуковим потоком, розповсюджується і
проти напрямку руху повітря в соплі на певну глибину. Вона не досягає про-
тилежної стінки сопла, лише частково підходить до неї на самому зрізі і роз-
повсюджується далі за моделлю. Це також було підтверджено в експеримен-
ті. Навпроти детонаційного газогенератора розміщувався датчик тиску, але
стрибків тиску, характерних для ударних хвиль, зафіксовано не було.
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а)

б)

в)
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г)
а) t = 0 с; б) t = 0,00005 с; в) t = 0,0001 с; г) t = 0,0002 с

Рис. 5 – Еволюція поля тиску при вдуві продуктів детонації з плином часу

Глибина проникнення детонаційної хвилі проти течії відповідає зоні від-
риву потоку, яка спостерігалася в експерименті. Тривалість її існування, ви-
значена в моделюванні, співвимірна з процесом вдуву і має порядок 0,001 с.
Але в експерименті вона становила 4,8 с [8]. Тобто керуюче зусилля створю-
валось не лише безпосередньо вдувом продуктів детонації, але й тривалими
змінами в структурі потоку. Для відновлення структури потоку до початково-
го стану необхідно підвищити тиск на вході в сопло. З практичної точки зору
це не зовсім зручно. Але, ймовірно, структуру можна відновити, якщо здійс-
нити вдув одночасно з протилежних сторін. Це створить осесиметричну зону
підвищеного тиску від взаємодії потоку з продуктами детонації. Вона посту-
пово буде витискуватись з сопла, тому що це відбувається в початковий мо-
мент його запуску. Якщо детонаційні хвилі, які еволюціонують в ударні хви-
лі в потоці, не будуть мати такої інтенсивності, щоб зайти в дозвукову части-
ну сопла, то цей вдув буде лише збільшувати тягу двигуна в цілому.

На рис. 6 проілюстровано зміну відносної бокової сили (є величиною
безрозмірною) з плином часу, яка створена лише зміною структури течії по-
вітря в соплі. Тобто не враховано реактивну силу від викидання маси продук-
тів детонації з газогенератора.

Рис. 6 – Графік зміни відносної бокової сили з плином часу
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Значення бокової сили, створеної зміною структури потоку в соплі, сягає
10 % від тяги сопла.

Висновки. Описано експериментальні дослідження нового способу ке-
рування вектором тяги реактивного двигуна. Виявлено ефект відриву потоку
при впливі детонаційної хвилі на перерозширений потік газу в соплі. Резуль-
тати чисельного моделювання узгоджуються і доповнюють експеримент
(підтверджено структуру потоку, яка фіксувалася в експерименті). Визначено
величину відносної бокової сили для даних умов експерименту. Описані осо-
бливості і спосіб керування вектором тяги реактивного двигуна можуть мати
застосування в безпілотних системах, що працюють в широкому діапазоні
швидкостей.
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