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Обеспечение устойчивости рабочего процесса в РДТТ является неотъемлемой задачей
при проектировании и эксплуатации двигателя. В данной работе представлена расчетно-
экспериментальная методика определения линейной устойчивости рабочего процесса в РДТТ
с осесимметричной камерой сгорания, основанная на решении линеаризованной системы урав-
нений, описывающих динамику продуктов сгорания твердого ракетного топлива, в частотной
области. В качестве граничных условий используются полученные в импульсной Т-камере зна-
чения акустической проводимости зоны горения твердого топлива. Верификация методики про-
водится по расчетно-экспериментальным данным, полученным для шести модельных двигате-
лей. Представлены расчеты устойчивости рабочего процесса в двигателе большого удлинения,
работающего на металлизированном топливе.
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ВВЕДЕНИЕ

Процесс создания надежных образцов
ракетных двигателей на твердом топливе
(РДТТ) тесно связан с оценкой возможности
перехода рабочего процесса в двигателе на
неустойчивые режимы. Данные режимы пред-
ставляют собой автоколебательный процесс,
в рамках которого в камере сгорания (КС)
РДТТ наблюдаются существенные отклонения
давления от средних значений. В общем слу-
чае неустойчивость является следствием вза-
имодействия явлений, протекающих непосред-
ственно в топливе (разложение и плавление
компонентов топлива), в газовой фазе около
поверхности горения (химическое взаимодей-
ствие продуктов разложения топлива) и непо-
средственно в КС вдали от зоны горения (га-
зодинамические эффекты). Указанные процес-
сы реализуются одновременно, однако их ха-
рактерные размеры сильно разнятся, что и
обусловливает сложность исследования и про-
гнозирования [1, с. 11]. К середине 1970-х го-
дов в СССР, США и Франции [2, с. 51–56]
были достигнуты первые серьезные успехи в
вопросах моделирования линейной и нелиней-
ной неустойчивости рабочего процесса в РДТТ,
а также экспериментального определения аку-
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стических свойств зоны горения твердого ра-
кетного топлива. С начала 1980-х годов работы
в области неустойчивости рабочего процесса в
РДТТ касались в большей мере исследования
процессов в крупногабаритных двигателях с
большим отношением длины проточной части
КС L к ее диаметру D: L/D � 10. Так, в США
обширная программа была посвящена твер-
дотопливным стартовым ускорителям Space
Shuttle [3–6] и ускорителям ракеты-носителя
Titan [7, 8]. Во Франции исследованию подверг-
лись стартовые ускорители ракеты-носителя
Ariane 5 [9–14]. В настоящий момент ведутся
интенсивные работы по исследованию отдель-
ных аспектов неустойчивости рабочего процес-
са в РДТТ [15–20].

Согласно работе [21] можно выделить три
уровня неустойчивости:
– неустойчивость, характерная для КС РДТТ;
– неустойчивость, затрагивающая всю систе-
му двигатель — ракета (системная неустойчи-
вость);
– неустойчивость горения непосредственно топ-
лива (внутренняя неустойчивость).

На первом уровне проявляется наиболее
распространенный тип неустойчивости, ха-
рактеризующийся распространением акусти-
ческих волн в КС (акустическая неустойчи-
вость), частота которых определяется геомет-
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рией проточной части и средней скоростью зву-
ка в среде, заполняющей КС. К первому уров-
ню можно отнести распространение ударных
волн, а также гидродинамическую неустой-
чивость, которая связана с формированием и
развитием вихревых структур в КС РДТТ.
Второй уровень неустойчивости связан с вза-
имным влиянием деформации элементов кон-
струкции и работы агрегатов системы управ-
ления ракеты на процессы, протекающие в
КС. Третий уровень неустойчивости, наибо-
лее сложный в исследовании, представляет со-
бой неустойчивость, присущую непосредствен-
но горению топлива.

Данная трехуровневая система, которая
определяет, где локализована неустойчи-
вость — на уровне топлива, КС или всей
системы, не является жесткой. Различные
уровни неустойчивости могут взаимодей-
ствовать между собой и переходить друг в
друга. Например, акустические колебания,
развивающиеся в КС, могут входить в резо-
нанс с собственными колебаниями некоторых
агрегатов системы управления и приводить к
их выходу из строя. Помимо трех указанных
уровней, существует разделение неустойчи-
вости на самопроизвольную и вынужденную.
Последний вид касается устойчивости рабо-
чего процесса по отношению к некоторому
внешнему возмущению давления.

Среди методов теоретического исследова-
ния неустойчивости рабочего процесса в РДТТ
в настоящее время можно выделить три основ-
ных подхода:
1) подход, основанный на применении полуана-
литических методик [22–27];
2) подход, в рамках которого осуществляется
численное решение системы линеаризованных
уравнений Эйлера (или системы линеаризован-
ных уравнений Навье — Стокса) в частотной
и временной областях для определения пульса-
ций давления в КС РДТТ [28];
3) подход, связанный с решением системы
уравнений Навье — Стокса с привлечением
различных моделей турбулентности [29].

В рамках методик 1-й группы исследует-
ся устойчивость течения в КС к некоторому
заданному тестовому возмущению. В качестве
возмущения используются собственные моды
колебаний проточной части КС. Математиче-
ски задача сводится к определению знака ком-
плексной части круговой частоты колебаний.
Поиск решения может проводиться с использо-

ванием либо волнового уравнения относитель-
но возмущений давления, либо уравнения энер-
гии возмущения (энергетический подход). Ме-
тодики данной группы не требуют больших
вычислительных ресурсов и позволяют в крат-
чайшие сроки определить устойчивость рабо-
чего процесса в исследуемом РДТТ к опреде-
ленным видам возмущений малой амплитуды.
К основным недостаткам этого подхода можно
отнести предварительное задание формы коле-
баний, а не определение ее в процессе вычис-
лений. Преимущества указанных методик оче-
видны при исследовании процессов в КС про-
стой формы, однако сложность математиче-
ских вычислений существенно возрастает при
рассмотрении КС со сложной формой сечения
каналов (в форме звезды, зонтика, вагонного
колеса).

В рамках методик 2-й группы не делает-
ся никаких предположений относительно про-
странственной формы реализуемых колебаний.
При этом решение может быть найдено в ча-
стотной области, если сделано предположе-
ние, что возмущение является гармоническим
по времени, либо найдено во временной об-
ласти, если рассматривается эволюция неко-
торого стартового возмущения. В общей по-
становке исходная задача распадается на две:
1) определение основного квазистационарного
течения в КС; 2) определение возмущений, рас-
пространяемых на фоне данного квазистацио-
нарного течения. В случае исследования в ча-
стотной области после дискретизации линеа-
ризованной системы уравнений задача сводит-
ся к отысканию собственных векторов и соб-
ственных значений некоторой матрицы. В ка-
честве граничных условий в методиках пер-
вых двух групп требуется задание акустиче-
ских свойств зоны горения топлива, а именно
безразмерной акустической проводимости Ab =
ρ0c0(�u

′ · �n)/p′ или безразмерного акустического
импеданса zb = 1/Ab, где ρ0 — плотность сре-
ды, в которой распространяются акустические
возмущения; c0 — скорость распространения
акустических возмущений; �u′, p′ — амплитуда
возмущений скорости и давления; �n — вектор
нормали к поверхности горения. Значение аку-
стической проводимости может быть определе-
но экспериментально с использованием различ-
ных установок, к которым относятся Т-камера
[30, 31], установка с вращающимся клапаном
[32], импедансная труба [33], СВЧ-камера [34]
и установка с магнитным расходомером [35].
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С использованием методик 3-й группы
проводится решение полных нелинейных урав-
нений, описывающих динамику продуктов сго-
рания в КС, с привлечением различных моде-
лей нестационарного горения твердого ракет-
ного топлива (ТРТ). Данный подход направ-
лен на более детальное исследование структу-
ры течения в РДТТ, на разрешение вихревых
структур и генерацию вихревого звука в КС.
Однако он требует больших вычислительных
ресурсов и сопряжен с рядом сложностей, ка-
сающихся построения нестационарных моделей
горения топлива. Подход, реализуемый в рам-
ках указанной группы методик, является наи-
более полным по сравнению с предыдущими,
так как оперирует меньшим количеством допу-
щений относительно типа неустойчивости ра-
бочего процесса в РДТТ.

В силу наглядности и приемлемых вычис-
лительных затрат наибольшее распростране-
ние получили методики 1-й группы. Наиболее
перспективным в плане полноты описания про-
цессов, протекающих при переходе на неустой-
чивые режимы работы, является подход, осно-
ванный на решении полных уравнений, описы-
вающих законы сохранения для продуктов сго-
рания твердого топлива. В настоящее время он
приобретает широкую популярность, однако в
силу значительной вычислительной ресурсоем-
кости и сложностей, связанных с построением
адекватных моделей нестационарного горения
смесевых ТРТ, его применение является уни-
кальным экспериментом.

В данной работе рассматривается акусти-
ческая неустойчивость, характерная для КС
(без учета влияния ее развития на элементы
конструкции установки и узлы управления).
Для решения указанной задачи развивается ме-
тодика 2-й группы, не получившая широкого
применения в области исследования устойчи-
вости рабочего процесса в РДТТ. Тем не ме-
нее, именно данный подход, не требующий зна-
чительных вычислительных ресурсов, может
предоставить относительно полную картину
явления, позволяя преодолеть ограничения по-
луаналитических методик. Акустические свой-
ства зоны горения были получены с исполь-
зованием импульсной Т-камеры [36]. Итоговая
задача, заключающаяся в поиске решения си-
стемы линеаризованных уравнений, решалась
методом Галеркина с разрывными базисными
функциями.

Рис. 1. Схема РДТТ

МЕТОДИКА

Общая схема РДТТ, в котором исследует-
ся устойчивость рабочего процесса, представ-
лена на рис. 1. Двигатель состоит из металли-
ческого корпуса, внутри которого размещается
ТРТ, с каналом осевой симметрии (в данном
случае — цилиндр). Вдув продуктов сгорания
(ПС), обусловленный горением топлива, осу-
ществляется по нормали к поверхности горе-
ния. Предполагается, что размер зоны, в кото-
рой происходят разложение топлива и дальней-
шее химическое взаимодействие продуктов сго-
рания, существенно меньше радиуса проточной
части КС. ПС в самой камере рассматриваются
в виде однокомпонентной среды с постоянными
теплофизическими свойствами. Истечение ПС
происходит через сопло.

Исходная система уравнений, описываю-
щая динамику ПС в камере РДТТ в дифферен-
циальной форме, имеет следующий вид:

∂ρ

∂t
+∇(ρ�u) = 0,

∂ρ�u

∂t
+∇(ρ�u⊗ �u− τ ) = 0, (1)

∂ρε

∂t
+∇(�uρε− τ�u+ �q) = 0,

где ρ, p, T — плотность, давление и темпе-
ратура ПС; �u = [ur uφ uz]

т — вектор скоро-
сти; ur, uφ, uz — компоненты вектора скорости
в цилиндрической системе координат, uφ = 0;

τij = −pδij+μv

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
+

(
ξv−2

3
μv

)
∂ul
∂xl

—

компоненты тензора напряжений τ ; δij — сим-
вол Кронекера; e = cV T — удельная внут-
ренняя энергия ПС; ε = e + (�u · �u)/2 —
удельная полная энергия ПС; cV — удель-
ная теплоемкость ПС при постоянном объеме;
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R = Rун/μ (Rун = 8.314 Дж/(кг ·К)) — га-
зовая постоянная; μ — молярная масса ПС;
μv — динамическая вязкость ПС; ξv — объ-
емная вязкость ПС; �q = −λ∇ · T ; λ — теп-
лопроводность ПС. Течение в камере, кото-
рое описывается консервативными переменны-
ми �U = [ρ ρur ρuz ρε]т, представляется в ви-
де суперпозиции основного квазистационарного
�U0(�x) и пульсационного �U ′(�x, t) течений, при
этом предполагается, что амплитуда колеба-
ний в КС существенно меньше величин основ-
ного течения.

В процессе работы РДТТ происходит из-
менение как геометрии проточной части КС,
обусловленное выгоранием заряда ТРТ, так и
значений основных параметров течения. Тем
не менее, в силу относительно высокой часто-
ты колебаний давления, реализуемых в РДТТ
(100÷ 1 000 Гц), изменениями параметров ос-
новного течения в КС по времени можно пре-
небречь на фоне нескольких периодов колеба-
ний давления. Данное обстоятельство позво-
ляет рассматривать основное течение в КС
стационарным (при фиксированной геометрии
проточной части). Однако подобные рассужде-
ния справедливы только для основного режи-
ма работы РДТТ и требуют проверки на эта-
пах выхода двигателя на режим и спаде дав-
ления. В рамках данного предположения по-
сле выполнения линеаризации система уравне-
ний (1) распадается на две — систему, описы-
вающую стационарное течение в КС, и систе-
му, описывающую пульсационное течение, на-
кладываемое на данное стационарное течение.
В дальнейшем обе системы вместе с начальны-
ми и граничными условиями рассматриваются
по отдельности.

ОСНОВНОЕ СТАЦИОНАРНОЕ ТЕЧЕНИЕ

Как видно из рис. 1, расчетная область,
соответствующая проточной части КС РДТТ,
ограничена поверхностью горения, твердой
стенкой, сверхзвуковой частью сопла и осью
симметрии.Стационарное решение нелинейной
системы уравнений, описывающих основное те-
чение, ищется методом установления с исполь-
зованием метода Галеркина с разрывными ба-
зисными функциями [37]. В рамках данного
подхода решается следующая система уравне-
ний:

∂ρ0
∂t

+∇(ρ0�u0) = 0,

∂ρ�u0
∂t

+∇(ρ0�u0 ⊗ �u0 − τ 0) = 0, (2)

∂ρ0ε0
∂t

+∇(�u0ρ0ε0 − τ 0 · �u0 + �q0) = 0.

Для случая осесимметричного канала в ка-
честве базисных функций используются поли-
номы Лагранжа [38, c. 133]. В качестве гранич-
ных условий на поверхности горения задаются
скорость вдува продуктов сгорания u0b, давле-
ние p0b и температура T0b. Скорость горения
up ТРТ определяется через параметры ПС в
камере в предположении, что происходит пол-
ная газификация топлива:

ρ0b�u0b · �nb = ρpup, �u0b · �τb = 0, (3)

где ρp — плотность топлива, up = apν — за-
кон горения топлива, a, ν — константы в за-
коне горения, �nb, �τb — вектор нормали и век-
тор, касательный к поверхности горения. Дав-
ление на поверхности горения равно локально-
му давлению ПС. На твердой стенке действует
условие прилипания �u0s = 0. Стенка являет-
ся теплоизолированной. На границе сверхзву-
ковой части сопла производные потоков мас-
сы, импульса и энергии по нормали к грани-
це равны нулю. В качестве начального значе-
ния давления ПС p0|t=0 используется значение,
удовлетворяющее уравнению баланса расходов
с поверхности горения и через сопло при реа-
лизации сверхзвукового течения (при фиксиро-
ванном радиусе проточной части КС):

ρp(upSp)|t=0 =

=
p0|t=0Fcr

√
γ√

[2/(1 + γ)](1+γ)/(1−γ)RT |t=0

, (4)

где Sp — площадь горения топлива, Fcr — пло-
щадь критического сечения сопла, γ — показа-
тель адиабаты ПС.

ПУЛЬСАЦИОННОЕ ТЕЧЕНИЕ

В работе [39] показано, что для режимов
течения, реализующихся в КС РДТТ, дисси-
пация энергии возмущений малой амплитуды,
обусловленная вязкостью и теплопроводностью
газа, значительно ниже диссипации энергии,
вызванной ее выносом через сопло. В связи с
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этим слагаемыми τ ′, τ ′ · �u0, τ 0 · �u′ и q′ при ли-
неаризации можно пренебречь, т. е. рассматри-
вать линеаризованную систему уравнений Эй-
лера.

Акустические свойства зоны горения, сте-
нок КС и соплового блока характеризуются
значениями акустических импедансов Zb, Zw и
Zn. Для поверхности горения в качестве ее ха-
рактеристики вместо акустического импеданса
Zb чаще используется безразмерная акустиче-
ская проводимость Ab = ρ0c0/Zb , где c0 — ско-
рость звука. В случае распространения возму-
щений в движущейся среде связь между пуль-
сациями давления p′ и нормальной компонен-
той пульсации скорости �u′ на границе обла-
сти с импедансом Z определяется выражени-
ем [40]

�u′ · �n =
p′
Z

+
1

iω
�u0 · ∇

(
p′
Z

)
−

− p′
iωZ

�n · (�n · ∇)�u0, (5)

где i2 = −1, ω — круговая частота. Таким об-
разом, для поверхности топлива имеем

�u′b · �n =
p′b
Zb

+
1

iω
�u0b · ∇

(
p′b
Zb

)
−

− p′b
iωZb

�n · (�n · ∇)�u0b. (6)

На стенке КС в силу условия прилипания ско-
рость равна нулю. При этом предполагается,
что на стенке амплитуда падающей волны рав-
няется амплитуде отраженной, т. е. Zw → ∞.
Отсюда следует, что �uw · �n = 0.

В случае, когда длина волны существенно
превосходит длину докритической части соп-
ла, рассмотрение отражения волн в КС может
быть упрощено [41, 42]. Для соплового блока
может быть использовано следующее гранич-
ное условие:

�u′n · �n =
(γ − 1)p′nM̄0

2ρ̄0c̄0
, (7)

где ρ̄0, c̄0 и M̄0 — средние значения плотно-
сти основного течения, скорости звука и числа
Маха на входе в сопло. При этом данное гра-
ничное условие выставляется не в критическом
сечении сопла, а на входе в его докритическую
часть.

Линеаризованная система уравнений ре-
шается в частотной области. При этом пред-
полагается, что возмущения в КС являются
гармоническими по времени, т. е. �U ′(r, z, t) =

�̂U ′(r, z)eiωt, где �U ′ = [ρ′ ρ′�u0+ρ0�u
′ ρ′ε0+ρ0ε

′]т.
Таким образом, исходная система уравнений
сводится к виду:

iωρ̂′ +∇(ρ0�̂u
′ + ρ̂′�u0) = 0,

iω(ρ0�̂u
′ + ρ̂′�u0) +∇(ρ̂′�u0 ⊗ �u0 +

+ ρ0(�̂u
′ ⊗ �u0 + �u0 ⊗ �̂u′) + p̂′) = 0,

(8)
iω(ρ0ε̂

′ + ρ̂′ε0) +∇(ρ̂′�u0ε0 +

+ ρ0(�u0ε̂
′ + �̂u′ε0) + p̂′�u0 + p0�̂u

′) = 0,

p̂′ = ρ̂′RT0 + ρ0RT̂ ′.

Данная система уравнений является ли-
нейной. Процесс дискретизации уравнений
аналогичен процессу дискретизации системы
уравнений, описывающих стационарное тече-
ние в КС. После дискретизации исходная за-
дача сводится к отысканию собственных зна-

чений в общей постановке A�̂U ′ = ωB �̂U ′, где A
и B — матрицы. В результате расчета опре-
деляется частота реализуемых колебаний, ко-
торая в общем случае является комплексной:
ω = �ω + i�ω. При этом коэффициент затуха-
ния α, характеризующий устойчивость процес-
са в КС РДТТ, определяется мнимой частью
круговой частоты α = −�ω. В случае α < 0
процесс является устойчивым (возмущения ма-
лой амплитуды будут затухать со временем), в
случае α > 0 — неустойчивым.

Для численного решения системы диффе-
ренциальных уравнений, описывающих тече-
ние продуктов сгорания топлива в КС РДТТ,
осуществляется триангуляция расчетной обла-
сти. Для построения сетки используется метод
триангуляции Делоне с ограничениями на ми-
нимальный угол и минимальный размер реб-
ра треугольника. Применение описанного вы-
ше алгоритма дискретизации расчетной обла-
сти при численном исследовании течения вяз-
кого газа в каналах сложной формы подробно
рассмотрено в [43].
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Рис. 2. Схема экспериментальной установки:
а — схема импульсной Т-камеры, б — схема вспомогательной камеры генерации возмущений давления

АКУСТИЧЕСКАЯ ПРОВОДИМОСТЬ
ЗОНЫ ГОРЕНИЯ ТРТ

Значения акустической проводимости
ТРТ для корректной постановки граничного
условия (6) определялись экспериментально
с использованием импульсной Т-камеры [36],
схема которой представлена на рис. 2.

Установка состоит из классической Т-ка-
меры и двух вспомогательных камер (ВК) ге-
нерации возмущений давления, расположенных
по торцам. Корпус Т-камеры выполнен из пя-
ти съемных стальных секций. Длина проточ-
ной части Т-камеры составляет 1 700 мм, диа-
метр — 151 мм. Изменение числа секций уста-
новки позволяет варьировать частоту созда-
ваемых продольных колебаний продуктов сго-
рания и тем самым измерять акустическую
проводимость зоны горения в широком диапа-
зоне частот. Предусмотрена возможность из-
менения диаметра критического сечения соп-
ла установки до запуска путем замены молиб-
денового вкладыша. Вспомогательные камеры
генерации возмущений давления соединяются
с крышками Т-камеры посредством четырех
шпилек. В свободном объеме ВК размещается
пиротехнический состав, обеспечивающий раз-
рыв металлической мембраны, зажимаемой в
канале, соединяющем свободный объем ВК и
Т-камеру. Посадочное место разрывной мем-
браны в крышке Т-камеры и поверхность от-
ветной детали ВК имеют форму усеченного ко-
нуса. Данная конструкция позволяет сформи-
ровать при зажиме мембраны кольцевой кон-
центратор напряжений, по которому происхо-
дит ее разрыв.

Для определения акустической проводимо-
сти зоны горения исследуемого ТРТ выполня-
ется серия запусков. В каждом запуске исполь-

зуются образцы топлива цилиндрической фор-
мы с центральным отверстием. Образцы рас-
полагаются по торцам Т-камеры. Первый за-
пуск установки проводится без ВК. По его ито-
гам определяется продолжительность выгора-
ния зарядов ТРТ, необходимая в дальнейшем
для правильного выставления временной за-
держки для своевременного срабатывания пи-
ротехнических составов в ВК.

Последующие запуски проводятся со вспо-
могательных камер. Внутри каждой ВК распо-
лагается воспламенительное устройство. Вре-
мя их срабатывания устанавливается таким
образом, чтобы срабатывание одной ВК при-
ходилось на основной участок работы установ-
ки (плато давления), а срабатывание другой—
на участок спада давления в момент, когда оба
заряда уже выгорели. При достижении в ВК
давления разрыва мембраны в основной камере
создается импульс давления, который затухает
со временем. Пульсации давления в экспери-
менте фиксируются охлаждаемыми высокоча-
стотными датчиками давления, на основании
показаний которых рассчитываются коэффици-
енты затухания первого и второго импульсов.
По полученным коэффициентам затухания рас-
считывается действительная часть акустиче-
ской проводимости зоны горения топлива �Ab:

�Ab =
α1 − α2

2f

Sc
Sb

a

ath
−Mb, (9)

где α1, α2 — коэффициенты затухания перво-
го и второго импульсов соответственно, f —
частота реализуемых колебаний, Sb — пло-
щадь горения топлива, Sc — площадь про-
точной части Т-камеры, a = 2Lf — ско-
рость звука, L — длина проточной части Т-ка-
меры, ath =

√
γRTth — теоретическая ско-

рость распространения звуковых волн в ПС,



A. A. Куроедов, П. А. Семёнов 63

Рис. 3. Акустические свойства зоны горения
металлизированного топлива

находящихся в термодинамическом равнове-
сии, Tth — температура продуктов сгорания,
Mb = ρpup/(ρtha) — число Маха у поверхности
горения.

В работе [36] проводились измерения аку-
стической проводимости зоны горения метал-
лизированного топлива (ПХА — 70 %, связ-
ка — 11 %, алюминий — 18 %). Значения
акустической проводимости и функции откли-
ка зоны горения по давлению представлены на
рис. 3. Акустическая проводимость измерялась
при трех различных давлениях в КС в указан-
ных диапазонах частот.

Основным преимуществом данной уста-
новки по сравнению с классической Т-камерой
является возможность ее использования как
для определения свойств безметалльных, так
и металлизированных ТРТ. Наличие в потоке
продуктов сгорания капель оксидов металлов
может препятствовать самопроизвольному воз-
буждению колебаний, наблюдаемому в класси-
ческой Т-камере, тем самым делая ее примене-
ние затруднительным для определения харак-
теристик металлизированных топлив. В им-
пульсной установке происходит генерация ко-
лебаний за счет специальных вспомогательных
камер, расположенных по торцам основной кон-
струкции. Т-камера спроектирована с учетом
возможности изменения длины камеры сгора-
ния и диаметра критического сечения, что поз-
воляет определять акустическую проводимость
зоны горения с вариацией частот колебаний и
значений среднего давления.

ВАЛИДАЦИЯ МЕТОДИКИ

Валидация методики определения про-
дольной линейной неустойчивости рабочего
процесса в РДТТ, основанной на численном
решении линеаризованных уравнений методом
Галеркина с разрывными базисными функци-
ями, проводится по экспериментальным дан-
ным, полученным в [44, 45] для модельных
РДТТ. В данной серии экспериментов в дви-
гателе создается одиночный импульс давления,
амплитуда которого составляет не более 10 %
от среднего давления в камере сгорания. Для
указанного возмущения измеряется его коэф-
фициент затухания. Рассматриваемые РДТТ
снаряжены твердым топливом с каналом в фор-
ме цилиндра (см. рис. 1). Геометрические раз-
меры двигателей представлены в табл. 1, ха-
рактеристики ТРТ и их продуктов сгорания—
в табл. 2 и 3.

В работах [44–47] для топлив приведены
значения функции отклика зоны горения по
давлению Rb. Однако в расчетах необходимо
использовать величину акустической проводи-
мости Ab. Значение Ab можно восстановить по
величине Rb, используя соотношение

Ab = Mb(γRb − 1). (10)

Табл иц а 1

Параметры КС РДТТ [44, 45]

Номер
РДТТ

Топливо Dp, мм Dcr, мм Lp, мм L, мм

1 ТРТ-1 66.6 25.6 777 820

2 ТРТ-1 67.2 25.6 777 820

3 ТРТ-1 67.7 25.6 777 820

4 ТРТ-1 123.4 47.3 1 438 1 509

5 ТРТ-2 90 40 1 700 1 785

6 ТРТ-2 90 43.4 1 700 1 785

Прим е ч а н и я. 1–4 соответствуют РДТТ № 1–3 и 10
из [44, table 1], 5, 6 — РДТТ № 9 и 10 из [45, table 1].

Табл иц а 2

Характеристики топлив [44, 45]

Топливо a · 10−6, м/c ν ρ, кг/м3

ТРТ-1 25.6 0.37 1 718

ТРТ-2 2.7 0.49 1 800
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Табл иц а 3

Характеристики продуктов сгорания
топлив ТРТ-1 и ТРТ-2 [44, 47]

Топливо T , K cp,
Дж/(кг ·К)

μ,
г/моль

γ λ,
Вт/(м ·К)

ТРТ-1 2 747 1 900 25.8 1.22 0.22

ТРТ-2 2 800 2 200 25.2 1.19 0.26

В силу того, что для давлений, реализуемых
в КС указанных двигателей, непосредственное
экспериментальное определение функции от-
клика Rb не проводится, для получения требу-
емых значений осуществляется интерполяция
имеющихся данных с использованием подхода,
предложенного в [44].

На рис. 4 представлены результаты рас-
четов коэффициента затухания для модельных
РДТТ. По оси абсцисс отложены значения ко-
эффициента затухания αexp, полученные экс-
периментально, по оси ординат — расчетные
значения αth. В работе [44] расчет выполнен
с использованием методики [23]. Геометриче-
ское положение точек, для которых экспери-
ментальные и расчетные значения совпадают,
представлено сплошной линией на графике.

Рис. 4. Сравнение экспериментальных и рас-
четных значений коэффициента затухания:
светлые точки — расчет [44], 1–4 — см. табл. 1,
темные точки — данные авторов настоящей рабо-
ты

Та бли ц а 4

Сравнение экспериментальных и расчетных [45]
значений коэффициента затухания

Номер
РДТТ

Коэффициент затухания α, c−1

эксперимент методика

5 232 272.4

6 244 279.4

Как видно из рис. 4, рассматриваемые
двигатели устойчивы к малым возмущениям
давления (αexp < 0). Практически точное сов-
падение наблюдается только для двигателя
№ 1. При этом РДТТ № 2–4 в реальности явля-
ются менее устойчивыми, чем это предсказыва-
ет полуаналитическая методика [23] (точки на
графике лежат ниже кривой точного совпаде-
ния). Для двигателей № 2 и 3 данные, получен-
ные по методике [23], укладываются в диапа-
зон 50%-го отклонения от экспериментальных
данных. Наибольшее отклонение (>50 %) на-
блюдается для двигателя № 4. Завышение в
расчете устойчивости для большинства РДТТ
может быть связано с неточностями экспери-
ментального определения функции отклика зо-
ны горения по давлению для рассматриваемых
топлив.

Значения αth, рассчитанные с использова-
нием описанной в данной работе методики, на-
ходятся в диапазоне 25%-го отклонения от ре-
зультатов экспериментов. При этом все значе-
ния αth лежат выше значений, полученных по
методике [23]. Наибольшее расхождение в рас-
четных значениях наблюдается для РДТТ№ 4.
Для двигателей № 1 и 2 методика занижает
устойчивость рабочего процесса.

В табл. 4 представлены расчетно-экспе-
риментальные данные для двух РДТТ, перехо-
дящих на неустойчивые режимы работы [45].
Как видно из таблицы, методика завыша-
ет неустойчивость рабочего процесса в рас-
сматриваемых РДТТ. При этом относитель-
ное отклонение составляет 17.4 и 14.5 % соот-
ветственно. Полученные результаты как для
устойчивых, так и для неустойчивых РДТТ
можно считать удовлетворительными.

РДТТ БОЛЬШОГО УДЛИНЕНИЯ

С использованием предлагаемой методи-
ки был проведен анализ рабочего процесса в
РДТТ большого удлинения, схема которого
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Рис. 5. Общая схема проточной части КС
РДТТ большого удлинения L = 28.7

Та бли ц а 5

Параметры КС РДТТ большого удлинения

t, с D1 D2 D3 Lp

1.5 1.8 2.0 1.5 27.5

2.5 2.0 2.1 1.7 27.4

3.5 2.2 2.7 1.8 27.35

4.5 2.3 2.5 2.0 27.3

представлена на рис. 5. Общее время работы
РДТТ не превышает 6 с. Коэффициент затуха-
ния α рассчитывается для четырех моментов
времени, лежащих в диапазоне 1÷ 5 с. Геомет-
рические параметры ТРТ, выгорание которо-
го в различные моменты времени определяют-
ся с использованием алгоритма [48], приведены
в табл. 5. Все данные указаны в безразмерном
виде относительно диаметра критического се-
чения сопла Dcr.

В данном РДТТ в качестве топлива ис-
пользуется металлизированный состав, аку-
стические свойства которого представлены на
рис. 3. Так как непосредственное моделирова-
ние двухфазного течения в методике не преду-
смотрено, необходимо учесть диссипацию энер-
гии возмущения на частицах конденсированной
фазы. Данный учет осуществляется введением
поправки к суммарному коэффициенту затуха-
ния, зависящему от массовой доли и диаметра
частиц конденсированной фазы. В силу данного
обстоятельства итоговый коэффициент затуха-
ния может быть представлен в виде α = α̃+αfr ,
где α̃ — коэффициент затухания, обусловлен-
ный особенностями основного течения в КС,
стоком энергии через сопло и взаимодействием
возмущения давления с зоной горения топлива;
αfr — коэффициент затухания, обусловленный
диссипацией энергии возмущений на частицах
конденсированной фазы. В [49, с. 228] предло-
жена зависимость αfr = −ηωτ2/(1 + ω2τ2), где

η — массовая концентрация конденсированной
фазы в ПС; τ = ρfrd

2
fr/(18μv) — время скорост-

ной релаксации колеблющейся частицы; ρfr —
плотность вещества частицы (в данном случае
Al2O3); dfr — диаметр частицы. В качестве
температурной зависимости плотности частиц
оксида алюминия может быть использовано со-
отношение ρfr = 5558 − 1.08T , предложенное в
[50, c. 174].

Результаты расчетов для первой продоль-
ной моды колебаний представлены на рис. 6.
Стоит обратить внимание на то, что полу-
ченные распределения параметров рассчитаны
без учета воздействия конденсированной фа-
зы на основное и пульсационное течения. Ины-
ми словами, результатам, представленным на
рис. 6, соответствует коэффициент затухания
α̃. Для получения значения α необходимо рас-
считать αfr , подставив в формулу для его рас-
чета значения частот реализуемых колебаний.

Рис. 6. Пространственное распределение пуль-
саций давления (а) и азимутальной компоненты
скорости (б):
а: 1 — �p̂′, 2 — �p̂′; б: 1 — �ŵ′, 2 — �ŵ′
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Рис. 7. Зависимость коэффициента затухания
(1) и частоты первой продольной моды коле-
баний (2) для РДТТ большого удлинения

При диаметре частиц конденсированной фазы
dfr = 5 мкм и частоте колебаний ω = 107 Гц

коэффициент затухания αfr = −3.7 c−1. Ито-
говые значения α представлены на рис. 7. Как
видно из рисунка, существует временной ин-
тервал, в котором рабочий процесс РДТТ боль-
шого удлинения неустойчив (α > 0). При этом
в начальный момент времени и в конце экс-
плуатации рабочий процесс РДТТ становится
устойчивым.

ВЫВОДЫ

Предложена расчетно-экспериментальная
методика определения продольной линейной
неустойчивости рабочего процесса в РДТТ.
Решение линеаризованной системы уравнений,
описывающих динамику продуктов сгорания в
камере РДТТ, ищется в частотной области.
В качестве граничного условия для поверхно-
сти горения топлива используются значения
акустической проводимости, определяемые экс-
периментально в импульсной Т-камере. Дан-
ный тип установки является универсальным,
обеспечивающим единую методологию опреде-
ления акустической проводимости безметалль-
ных и металлизированных топлив. Для ва-
лидации методики были привлечены экспери-
ментальные данные исследования устойчиво-
сти модельных РДТТ, работающих на безме-
талльных топливах. Для всех двигателей рас-
четные значения коэффициентов затухания ле-
жат в пределах 25%-й погрешности по сравне-
нию с экспериментальными данными. В статье
представлены результаты расчета устойчиво-
сти РДТТ, использующего металлизированное

топливо. Для учета диссипации энергии воз-
мущения на частицах оксидов металлов, вхо-
дящих в состав ТРТ в качестве добавки, бы-
ло введено поправочное слагаемое к коэффици-
енту затухания реализуемых колебаний. Про-
веденный численный эксперимент показал воз-
можность потери устойчивости рабочего про-
цесса в рассматриваемом двигателе.
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