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В данной работе рассматривается проблема перехода от дефлаграционного к детонационному го-
рению в пульсирующих двигателях. Условия перехода от дефлаграционного к детонационному горению 
рассмотрены для углеводородного топлива. Были рассмотрены недостатки предетонации и ударных волн 
при взрыве. 
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В последние два десятилетия на-

блюдается повышение активности в об-
ласти проведения поисковых научно-
исследовательских и опытно-
конструкторских работ по направлению 
разработки новых типов двигателей для 
летательных аппаратов. Наиболее активно 
исследуются технологии волнового рото-
ра и детонационного горения, о чём сви-
детельствует возросшее количество пуб-
ликаций и патентов. Проведено значи-
тельное количество фундаментальных и 
прикладных исследований по иницииро-
ванию и распространению детонации в 
трубах для различных видов горючих 
смесей. Однако технический облик пол-
ноценного пульсирующего детонационно-
го двигателя (ПуДД) пока неясен.   

Прообразом бесклапанных ПуДД 
могут послужить пульсирующие воздуш-
но-реактивные двигатели с аэродинамиче-
ским клапаном. Фактически для создания 
бесклапанного ПуДД необходимо  орга-
низовать детонационное горение в ПуВРД 
с аэродинамическим клапаном. 

Из отмеченного выше можно сфор-
мулировать концепцию прототипа пер-
спективного пульсирующего детонацион-
ного реактивного двигателя. Это должна 
быть резонансная камера сгорания, реали-
зующая детонационное горение двухфаз-
ной топливовоздушной смеси в автоколе-
бательном режиме, то есть процесс ини-

циирования детонации должен происхо-
дить при запуске и далее поддерживаться 
за счёт энергии, полученной на предыду-
щем цикле. При этом процесс наполнения 
камеры сгорания должен обеспечиваться 
разряжением, создаваемым за счёт инер-
ционного истечения продуктов сгорания. 
Более того, частота пульсаций должна со-
ставлять килогерцы, что позволит мини-
мизировать габариты силовой установки и 
снизить вибрационные нагрузки [1]. 

В существующих ПуВРД имеет ме-
сто дозвуковое дефлаграционное горение 
и детонация горючей смеси пока не дос-
тигалась. Это объясняется наличием цело-
го ряда условий на возникновение дето-
нации и режимов течения в проточной 
части ПуВРД. Некоторые из них будут 
проанализированы в данной статье. 

Исследования времени протекания 
характерных процессов в рабочем цикле 
ПуВРД, проведенные Келлером, Барром и 
Деком, показывают, что лимитирующим 
фактором в рабочем процессе ПуВРД  яв-
ляются процессы смесеобразования и сго-
рания, поскольку для их полного протека-
ния требуется длительное время по срав-
нению с динамикой волновых процессов 
[2, 3]. Так, расчётное значение времени на 
протекание химической кинетики процес-
сов горения может достигать 12% от об-
щего времени цикла, а протекание про-
цессов смесеобразования может достигать 
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45% от общего времени цикла. Таким об-
разом, время протекания процессов сме-
сеобразования и сгорания смеси достигает 
порядка 50% от периода цикла и опреде-
ляет габаритные размеры ПуВРД, а имен-
но - его общую длину и частоту рабо-
ты [2].  

Известно порядка двух десятков 
способов инициирования детонации в го-
рючей смеси. Наиболее простой и пер-
спективной считается технология перехо-
да от дефлаграции к детонации посредст-
вом самоускорения фронта распростра-
няющегося пламени. Поэтому первым ли-
митирующим фактором перехода от де-
флаграции к детонации в ПуВРД является 
отношение скорости сгорания заряда к 
длине камеры сгорания. 

Исследования скорости сгорания 
смеси в ПуВРД были проведены Келле-
ром на основе хемилюминесцентной ре-
гистрации образования свободного ради-
кала – гидроксила (рис. 1) [3].  

 

 
Рис.1.  Зависимость хемилюминесценции OH*  
в камере сгорания от безразмерного времени 
 для трёх случаев разбавления смеси N2 [3] 

 
В данных экспериментах в качестве 

гомогенной горючей смеси использова-
лась смесь метан-воздух. Для оценки 
влияния концентрации инертного газа в 
смеси дополнительно подавался азот [3]. 
Данные эксперименты показали, что уве-
личение содержания в смеси инертного 
газа приводит к увеличению задержки 
воспламенения и растягиванию во време-

ни протекания химических процессов го-
рения. Из рис.1 видно, что с увеличением 
количества азота ширина кривой хеми-
люминесценции ОН* также увеличивает-
ся. Данный результат объясняется замед-
лением химической кинетики процессов 
горения. При этом происходит снижение 
амплитуды кривой ОН*, что обусловлено 
снижением коэффициента наполнения 
камеры сгорания горючей смесью вслед-
ствие добавления N2. Представленная на 
рисунке кривая давления для первого слу-
чая также подтверждает тот факт, что для 
перехода к детонации в ПуВРД скорость 
сгорания смеси метан-воздух слишком 
мала.   

В экспериментах, проведённых Маз-
ланом, исследовалось распространение 
пламени в цилиндрической ударной трубе 
диаметром 100 мм для смеси пропана и 
кислорода при различных коэффициентах 
избытка воздуха и степени разбавления 
азотом [4]. Для регистрации перехода от 
дефлаграции к детонации использовалось 
измерение скорости фронта пламени по 
двум датчикам пульсаций давления. Вос-
пламенение происходило от искровой 
свечи, установленной в закрытой стенке 
трубы. Первый датчик пульсаций давле-
ния отстоял от стенки трубы на расстоя-
нии 560 мм, а второй - на расстоянии 
380 мм от первого. Известно, что плоская 
детонационная волна имеет трёхмерную 
ячеистую структуру, характерным пара-
метром которой является размер ячейки λ. 
Также известно, что для осуществления 
перехода от детонации к дефлаграции не-
обходимо расстояние более 7λ. В экспе-
риментах [4] расстояние 560 мм для осу-
ществления перехода к детонации соот-
ветствует размеру ячейки 80 мм, что ха-
рактерно для углеводородных топлив. По-
этому для трубы диаметром d=100 мм вы-
полняется условие предела распростране-
ния детонационной волны: d>λ.  

Экспериментальные исследования 
по распространению пламени в гладких 
трубах для смеси газов C2H4+O2+N2, про-
ведённые Купером, Фроловым, Замащи-
ковым, также подтверждают, что при 
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концентрации азота в смеси более 30 % 
перехода к детонации не наблюдается 
[5, 8, 9].   

 
Таблица 1. Измеренная скорость пламени (м/c) 
для различных коэффициентов избытка воздуха 
и концентрации N2 [4] 

Коэффициент избытка воздуха N2,% 1.3 1 0.8 
10 2638 3114 2878 
25 380 3166 3166 
50 307 368 447 
 
Таким образом, при горении гомо-

генной стехиометрической смеси, при ат-
мосферном давлении в гладкой трубе с 
содержанием азота в окислительной смеси 
(О2+N2) более 30 % переход к детонации 
не наблюдается даже на дистанции более 
2.5 м, а при концентрации N2 10% переход 
к детонации наблюдается на дистанции 
около 500 мм и измеренная скорость 
фронта пламени составляет порядка 
3000 м/с. 

В качестве горючего в ПуВРД ис-
пользуются традиционные углеводород-
ные топлива (бензин, керосин, пропан, 
бутан), а в качестве окислителя - атмо-
сферный воздух, содержащий более 75 % 
инертного газа – азота. 

Из отмеченного выше ясно, что дос-
тижение прямого перехода от дефлагра-
ции к детонации в камерах сгорания 
ПуВРД при использовании традиционных 
видов топлива невозможно. Для этого не-
обходимо разработать новые виды топли-
ва, обладающие высокой скоростью сго-
рания при атмосферных условиях. В про-
тивном случае потребуется использовать 
вспомогательные устройства, например 
предетонаторы или другие технологии 
инициирования детонации, что сущест-
венно усложняет рабочий процесс и сни-
жает основное достоинство ПуВРД – про-
стоту конструкции. 

Технология использования предето-
наторов различных схем и принципов ра-
боты известна достаточно давно. Данная 
технология подразумевает двухступенча-
тый процесс инициирования детонации 
посредством использования дополнитель-

ной горючей смеси с высокой реакцион-
ной способностью, заключённой в не-
большом объёме и обладающей способно-
стью детонировать от маломощного ис-
точника энергии, например искры элек-
трического разряда. При срабатывании 
предетонатор генерирует детонационную 
волну и передаёт её в основную камеру 
сгорания, содержащую горючую смесь с 
меньшей реакционной способностью. Ис-
пользование предетонатора требует при-
менения отдельной топливной системы и 
системы управления. На рис.2 представ-
лена схема предетонатора, работающего 
на смеси этилена и кислорода.  

 

 
Рис.2.  Схема предетонатора  

камеры сгорания [6]: 
1-горючая смесь; 2-кислород; 3-этилен;  

4-воспламенитель; 5-предетонатор;  
6-основная камера сгорания 

 
В случае использования предетона-

тора в ПуВРД возникает сложная техни-
ческая задача согласования рабочих час-
тот и фазового сдвига между передетона-
тором и основной камерой ПуВРД.  

Следует отметить технологию ини-
циирования детонации посредством имп-
лозивной ударной волны, получаемой, на-
пример, в результате мощного электриче-
ского разряда. На рис.3 представлена схе-
ма ПуВРД с данной технологией. При ра-
боте горючая смесь 1 поступает в камеру 
сгорания 6 и сначала воспламеняется от 
искрового источника зажигания 4 или от 
остаточных продуктов сгорания. После 
воспламенения турбулентный фронт пла-
мени распространяется по камере сгора-
ния и достигает электрода 4, находящего-
ся под высоким напряжением от мощного 
электрического источника. Поскольку 
пламя является слабоионизированной 
средой и проводит электрический ток, 
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происходит кольцевой электрический раз-
ряд, создающий сходящуюся ударную 
волну в горючей смеси. Оставшаяся смесь 
сгорает в детонационном режиме.  

Основным недостатком данной тех-
нологии является необходимость наличия 
мощного источника электрической энер-
гии. 

 

 
Рис.3. Схема ПуВРД с технологией  
имплозивной ударной волны [7]: 

1-аэродинамический клапан; 2-камера сгора-
ния; 3-электрод разряда; 4-резонансная труба 

 
Известно, что важным аспектом ра-

бочего процесса ПуВРД является гранич-
ное условие на срезе резонансной трубы. 
Отсутствие сверхзвукового течения на 
срезе резонансной трубы обеспечивает 
отражение волны сжатия, генерируемой 
процессом сгорания, волной разрежения, 
интенсивность которой определяет вели-
чину разрежения в камере сгорания. В 
ПуВРД, работающих на традиционном 
углеводородном топливе и использующих 
в качестве окислителя атмосферный воз-
дух, пиковое давление в камере сгорания, 
как правило, не превышает 0,12-0,18 МПа. 
В случае реализации детонационного ре-
жима горения можно ожидать давление 
более 2,0-3,0 МПа и появление ударных 
волн. Кроме того, при наполнении камеры 
сгорания свежим зарядом имеет место 
подсос атмосферного холодного воздуха в 
резонансную трубу. Таким образом, воз-
можно появление сверхзвукового течения 
на срезе резонансной трубы при выхлопе. 
Это изменит условия отражения на срезе 
резонансной трубы и перестроит динами-
ку волновых процессов в ПуВРД. Данный 
аспект нуждается в подробном теоретиче-
ском изучении.  

Основываясь на отмеченном, можно 
сделать следующие выводы: при исполь-

зовании традиционных видов топлива и 
технологии перехода от дефлаграции к 
детонации длина камеры сгорания ПуВРД 
будет превышать 3 м, в противном случае 
необходимо использовать специализиро-
ванные виды топлива; при использовании 
технологий инициирования детонации от 
вспомогательных устройств существенно 
усложняется организация рабочего про-
цесса ПуВРД и теряется основное его 
преимущество – простота конструкции. 

Поэтому ключом к решению данной 
проблемы может стать создание специа-
лизированного вида топлива для ПуДД. 
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