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Abstract. The subject of the study in the article is the processes occurring in the chamber of a straight-through air-
detonation engine of a combined acceleration cycle. The aim is to identify the most significant factors and study their 
influence on defining characteristics of the ejector mode of operation of a compact detonation engine. Task: to consider 
promising concepts of multi-mode engines and to investigate the nature of the influence of mode parameters and design 
factors on increasing the efficiency of a compact detonation engine. Methods of solving problems: computational-
analytical and computational-experimental. The article presents a complete methodology for studying a ramjet air-
detonation engine (RDE) operating on a monofuel. The feasibility of switching from the traditional combustion 
mode to the detonation mode in the context of increasing thrust efficiency and reducing specific fuel consumption 
is substantiated. The relevance of developing such power plants for promising aviation and space technology, in 
particular small aircraft, unmanned aerial vehicles and modular rocket systems, is determined. The purpose of the 
study is to create a holistic system of experimental and numerical analysis of processes in a monofuel SPDD, as well 
as verification of analytical models considering the features of chemical kinetics.
The paper presents the results of experimental studies of a ramjet air-detonation engine (RADE) operating on 
monofuels – Pronit and Enit. The tests were conducted on an impulse wind tunnel (IAT) at Mach numbers from 
4 to 8. The conditions for the formation of the detonation front, the influence of pulse frequency, channel geometry 
and throttling modes on combustion stability were investigated. Particular attention was paid to adapting the design of 
the inlet diffuser and the internal geometry of the chamber to the conditions of high-altitude flight. The efficiency of 
using different types of monofuels in terms of thrust, stability and temperature load was compared. It was established 
that the RADE with the Pronit monofuel can provide a stable detonation mode at altitudes up to 20 km. The results 
obtained can be used in the creation of hypersonic aircraft and new generation power modules. A set of methods was 
applied: high-speed experimental research using a laboratory stand; diagnostics of pressure, temperature and detonation 
velocity parameters; numerical modeling based on Navier–Stokes equations with reaction kinetics; the approaches of 
Heizer, Wilson and Lu were used for different levels of complexity of physical and mathematical models. Methods of 
solving problems: computational-analytical and computational-experimental. Numerical modeling was conducted in 
a software package using various turbulence models to evaluate viscous supersonic flows. Conclusions: the results of 
the experiments allowed us to identify critical conditions for launching a detonation wave, establish the influence of 
the geometric characteristics of the combustion chamber on the stability of combustion, and assess the temperature 
load on the structure.
The scientific novelty of the work lies in the integrated approach to the study of compact monofuel detonation engines 
(DDE), which combines detailed chemical and hydrodynamic models with real laboratory tests. For the first time, the 
influence of preheating, compression ratio and feed rate on the implementation of stable detonation in a monofuel 
system has been systematically investigated.
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The practical significance lies in the possibility of using the obtained results in the design of compact energy-efficient 
detonation engines for autonomous systems, where mass-dimensional characteristics, start-up speed and reliability are 
critical indicators.
Key words: detonation combustion; monofuel; direct-flow air-detonation engine; numerical modeling; wave 
stabilization; combustion chamber; compact detonation engine.

Анотація. Предметом вивчення у статті є процеси, які відбуваються у камері прямоточно повітряної-детона-
ційної двигунної установки комбінованого циклу прискорення. Метою є виявлення найбільш значущих фак-
торів та дослідження їх впливу на визначальні характеристики роботи компактного детонаційного двигуна. 
Завдання: розглянути перспективні концепції багаторежимних двигунів та дослідити характер впливу режим-
них параметрів та конструктивних факторів на підвищення ефективності компактного детонаційного двигуна. 
Методи розв’язання задач: розрахунково-аналітичний та обчислювально-експерименту. У статті представлено 
повну методологію дослідження прямоточного повітряно-детонаційного двигуна (ППДД), що функціонує на 
монопаливі. Обґрунтовано доцільність переходу від традиційного режиму згоряння до детонаційного в кон-
тексті підвищення ефективності тяги та зменшення питомої витрати палива. Визначено актуальність розробки 
подібних силових установок для перспективної авіаційної та космічної техніки, зокрема малої авіації, безпі-
лотних літальних апаратів та модульних ракетних систем. Метою дослідження є створення цілісної системи 
експериментального та чисельного аналізу процесів у ППДД з подачею монопалива, а також верифікація ана-
літичних моделей з урахуванням особливостей хімічної кінетики.
У роботі представлено результати експериментальних досліджень прямоточного повітряно-детонаційного 
двигуна (ППДД), що працює на монопаливі – Проніт та Еніт. Випробування проводилися на імпульсній аеро-
динамічній трубі (ІАТ) при числах Маха від 4 до 8. Досліджено умови формування фронту детонації, вплив 
частоти імпульсів, геометрії каналу та режимів дроселювання на стабільність згоряння. Особливу увагу при-
ділено адаптації конструкції вхідного дифузора та внутрішньої геометрії камери до умов висотного польоту. 
Порівняно ефективність використання різних типів монопалив за параметрами тяги, стійкості та температур-
ного навантаження. Встановлено, що ППДД із монопаливом Проніт може забезпечити стабільний детонацій-
ний режим на висотах до 20 км. Одержані результати можуть бути використані при створенні гіперзвукових 
літальних апаратів та енергетичних модулів нового покоління. Застосовано комплекс методів: високошвид-
кісне експериментальне дослідження з використанням лабораторного стенду; діагностика параметрів тиску, 
температури та швидкості детонації; чисельне моделювання на базі рівнянь Нав’є-Стокса з реакційною кінети-
кою; використано підходи Хейзера, Вільсона та Лу для різних рівнів складності фізико-математичних моделей. 
Методи розв’язання задач: розрахунково-аналітичний та обчислювально-експериментальний. Чисельне моде-
лювання проводилося у програмному комплексі з використанням різних моделей турбулентності для оцінки 
в’язких надзвукових потоків. Висновки: результати експериментів дозволили виявити критичні умови запуску 
детонаційної хвилі, встановити вплив геометричних характеристик камери згоряння на стабільність згоряння, 
а також оцінити температурне навантаження на конструкцію. 
Наукова новизна роботи полягає у комплексному підході до вивчення компактних ППДД на монопаливі, що 
поєднує детальні хімічні та гідродинамічні моделі з реальною лабораторною валідацією. Вперше системно 
досліджено вплив попереднього нагріву, ступеня стиснення та швидкості подачі на реалізацію стабільної дето-
нації в монопаливній системі.
Практичне значення полягає у можливості використання отриманих результатів при проектуванні компактних 
енергоефективних детонаційних двигунів для автономних систем, де критичними є показники масогабарит-
ності, швидкості запуску та надійності.
Ключові слова: детонаційне згоряння; монопаливо; прямоточний повітряно-детонаційний двигун; чисельне 
моделювання; стабілізація хвилі; камера згоряння; компактний детонаційний двигун.

ВСТУП
У сучасних аерокосмічних технологіях дедалі 

більшу увагу привертають системи з використанням 
детонаційного згоряння завдяки їхній потенційній 
здатності до підвищення ефективності та компак-
тності силових установок. Одним із найперспектив-
ніших напрямів є створення прямоточного повітряно-
детонаційного двигуна (ППДД), що забезпечує тягу 
за рахунок енергії детонаційної хвилі, яка поширю-
ється у напрямку основного потоку. На  відміну від 

звичайних реактивних двигунів, де згоряння відбу-
вається в режимі дефлаграції, у ППДД реалізується 
режим детонаційного згоряння, що супроводжується 
високою швидкістю тиску, температури й швидкості 
газу.

Потенціал використання ППДД особливо акту-
альний для безпілотних літальних апаратів, опе-
ративно-тактичних ракет і гіперзвукових систем, 
де критичними є компактність, швидкість запуску, 
питома потужність і енергоефективність. Водночас 
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детонаційне згоряння має складну природу, запуск та 
утримання фронту детонації вимагає точного конт-
ролю параметрів потоку, геометрії камери згоряння 
й властивостей пального.

Одним із напрямів спрощення конструкції та під-
вищення її надійності є застосування монопалива, яке 
містить у своїй структурі як окислювальні, так і від-
новні компоненти, що дозволяє уникнути складних 
схем змішування повітря й пального, зменшити час 
реакції, а також досягти самозаймання за оптимальних 
умов. Типовими представниками монопалив є високо-
концентрований перекис водню, гідразин, монометил-
гідразин, етилнітрат тощо. Їхня здатність до швидкого 
розкладу й виділення тепла робить їх привабливими 
для застосування в імпульсних системах.

Використання монопалив у ППДД ставить нові 
завдання – зокрема щодо керованості детонаційного 
процесу, термостійкості конструкцій, вибору критич-
них параметрів камери згоряння та способів ініцію-
вання детонаційної хвилі. Зазначені проблеми потре-
бують комплексного підходу, що поєднує експери-
ментальні методи з чисельним моделюванням.

Актуальність дослідження полягає в необхід-
ності створення науково обґрунтованої методології 
аналізу процесів у прямоточному повітряно-дето-
наційному двигуні з використанням монопалива як 
джерела енергії, з урахуванням динаміки хімічного 
перетворення, ударно-хвильової структури та впливу 
геометричних параметрів.

Мета роботи – розробити методологію експери-
ментального та чисельного дослідження ППДД на 
монопаливі, верифікувати основні математичні моде-
лі (Wilson, Lu, Heiser), визначити критичні параметри 
для стійкого запуску та реалізації детонації, оцінити 
теплове навантаження та перспективи практичного 
застосування.

Експериментальні дослідження мають визна-
чальне значення, вони дають можливість коректно 
верифікувати чисельне моделювання. Для виконан-
ня поставлених задач дослідження, відпрацювання 
виконувалось в наступній  послідовності: вибір паль-
ного проведення розрахунків геометричних пара-
метрів камери ППДД, вхідного дифузору, критичних 
параметрів. Створена стендова установка відпрацю-
вання порожнистої камери з усіченим соплом Лаваля, 
для підтвердження обертової детонації на компонен-
тах палива Еніт, Проніт з Повітрям та  визначались 
критичні параметри компактної камери до наступних 
випробувань ППДД в аеродинамічній трубі.

У цьому дослідженні була перевірена можливість 
обертової детонації в порожнистій камері з усіченим 
соплом Лаваля, для визначення зв’язку між високо-
частотною тангенціальною нестабільністю і безпе-
рервною обертовою детонацією з відпрацюванням 
використання монопалив Еніта та Проніта, за осно-
ву було взяті дослідження  Zhang H. L., Liu W. D., & 

Liu S. J. [1], [2], Porowski R., Teodorczyk A. [3]. Були 
визначені основні критичні параметри даних палив та 
відпрацьована методика регулювання флегматизато-
рами та стабілізатора, для стабілізації детонаційних 
процесів в камері згорання. Їх застосування у ППДД 
обумовлене такими факторами: висока питома тепло-
та згоряння (18–23 МДж/кг); низька температура 
самозаймання (370–500 0К); добра детонаційна чут-
ливість у закритих об'ємах; можливість ініціювання 
реакцій детонації за допомогою каталізаторів або 
іскрових імпульсів.

Розклад монопалива, як правило, є багатостадій-
ним хімічним процесом, у якому відбувається спо-
чатку розрив слабких хімічних зв'язків з утворенням 
радикалів, а потім – рекомбінація з виділенням тепла 
[4, 5].

В даній роботі були розглянуті можливість вико-
ристання Еніта та Проніта в ППДД як перспективних 
монопалив. Основна перевага монопалив – їх достат-
ньо висока густина і температурна стабільність. На 
відміну від кріогенних палив, таких як метан або 
водень, Проніт і Еніт не потребують охолодження до 
наднизьких температур, що значно спрощує конструк-
цію паливної системи та знижує вимоги до ізоляції. 
Щільність пального Проніт сягає 1220–1228 кг/м³, 
а Еніт – 1276–1281 кг/м³, що дозволяє компактно збе-
рігати велику кількість енергії, важливо для ракетних 
платформ малої та середньої дальності.
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компактної камери до наступних випробувань ППДД в аеродинамічній трубі. 
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Для Еніту температура самозаймання становить 
всього 476 °K, а це означає, що навіть помірний нагрів 
внутрішніх стінок камери може призвести до перед-
часної дефлаграції. Для порівняння, у парі H₂  +  O₂ 
температура самозаймання перевищує 510 °K, що 
дає більший запас термостабільності. У середовищі 
повітря або залишкових продуктів згоряння у цикліч-
них режимах ППДД ці властивості ставлять додаткові 
вимоги до матеріалів камери згоряння. Якщо не забез-
печити активне охолодження (внутрішнє або зовніш-
нє), то ризик термічного самозаймання призводить 
до порушення режиму детонації. Зокрема, теплоєм-
ність Проніту (близько 1580–1620 Дж/кг·°К) і Еніту  
(≈1660 Дж/кг·°К) значно нижча, ніж у водню, що 
обмежує їх здатність відводити тепло при регенера-
тивному охолодженні.

Повний цикл роботи ППДД включає чотири фази: 
заповнення камери паливом або паливно-окисню-
вальною сумішшю; ініціювання детонації (за допо-
могою іскри, струменя або теплового запуску); поши-
рення фронту детонації до заднього торця камери; 
видалення продуктів згоряння та продування. У робо-
ті [7] показано, що ефективність кожного циклу може 
бути підвищена шляхом синхронізації часу продуван-
ня та повторного заповнення. Важливо, що за належ-
них умов, сам процес очищення камери може відбу-
ватись за рахунок розрідження, яке утворюється після 
проходження хвилі детонації.

Наші розрахунки для ППДД з використанням 
Проніта показали, що температура вхідного середо-
вища з висотою поступово знижується (від 288 °K на 
рівні моря до 226 °K на 30 км), що потенційно змен-
шує ризик самозаймання, але водночас знижує тягу 
двигуна без додаткового наддуву. Найкраще співвід-
ношення між питомим імпульсом і витратою паль-
ного досягається на висоті 10–15 км: при тяговому 
навантаженні 4000 Н витрата пального складає лише 
~1.12 кг/с, що в 1.3–1.5 рази нижче, ніж у рідкого кис-
ню з гасом при аналогічних умовах.

У випадку з Енітом ситуація схожа, його питомий 
імпульс сягає 340 с, але температура детонації дещо 
нижча – 2200–2300 °K, що дозволяє зменшити тепло-
ве навантаження на камеру згоряння, але водночас 
зменшує кінетичну енергію продуктів згоряння. Крім 
того, температура самозаймання Еніту дуже близька 
до стандартних робочих температур на вході в двигун, 
особливо на висотах нижче 5 км, де зовнішнє повітряне 
охолодження є обмеженим через щільність атмосфери.

Зауважитимемо, що обидва паливні склади мають 
високу пружність парів, що є потенційно небезпеч-
ним при роботі в умовах великих перепадів темпера-
тур, при старті з рівня моря до стратосфери. 

Ці дані підтверджують, що детонаційні двигуни 
на Проніті або Еніті мають вищу теплову і механічну 
потужність у режимі Чепмена–Жуге, але платять за 
це вищим рівнем витрат палива та вимог до охоло-
дження [5].

Для експериментальних досліджень процесів 
детонації в компактному детонаційному двигуні вико-
ристовувалась аеродинамічна труба ДП «КБ «Півден-
не» імені М. К. Янгеля, дивись рисунок 2. Процес 
експерименту в аеродинамічній трубі є нелінійним 
процесом зі складними характеристиками. Першо-
черговим завданням є опанування ключових фізич-
них параметрів та критеріїв оцінки продуктивності 
під час його роботи.
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Рис. 2. Стендова установка для дослідження ППДД на 
монопаливі [6] де: 1 – рама; 2 – ємність для зберігання 
стисненого повітря з підігрівачами; 3 – головна 
передкамера; 4 – трубопровід подачі стисненого повітря; 
5 – дистанційний швидкодіючий клапан; 6 – з’єднувальний 
трубопровід; 7 – допоміжна форкамера; 8 – змінна частина 
форсунки, 9 – робоча частина, де розміщений ППДД; 
10 – оптичне вікно візуалізації процесу; 11 – конфузор; 
12 – витяжний дифузор; 13 – камера звукопоглинання

Ключові елементи конструкції стенда: вхідний 
дифузор – формує надзвуковий потік повітря; інжек-
торна система – осьова подача монопалива через 
розпилювальні форсунки; камера згоряння – змінно-
го діаметра (від 38 до 76 мм), довжиною до 500 мм, 
виконана з жаростійкого сплаву; запалювальна сис-
тема – іскровий імпульс від високовольтного генера-
тора; система діагностики – включає тензометричні 
датчики тиску, термопари, фотодіоди та високош-
видкісну камеру (до 100 кадрів/с). Послідовність 
проведення випробувань: проведення калібрування 
датчиків тиску та температури при оптимізації вибо-
ру вхідного дифузору повітрозабірника; відпрацю-
вання обтікання габаритного (1:35) макета ППДД 

Таблиця 1. Порівняльна таблиця базових характеристик палив
Параметр H₂+O₂ CH₄+O₂ Гас+O₂ Проніт Еніт

Тиск у точці Чепмена–Жуге, МПа 1.86 1.69 1.21 4.16 3.95
Тиск у зоні сталих параметрів, МПа 0.70 0.64 0.47 1.485 1.415
Питомий імпульс, с 369.7 347.6 328.4 349.8 365.1
Температура у Чепмена–Жуге, °K 3673 3616 3631 2437 2209
Швидкість фронту детонації, м/с 2835 2333 2191 2525 2360
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в ІАТ; відпрацювання системи ініціювання дето-
наційної реакції в ППДД під набігаючим потоком  
М = 2,5–6 махів; відпрацювання працездатності 
ППДД на критичних параметрах; аналіз результатів 
та модернізація.

Для дослідження динаміки хвилі детонації авто-
матичним програмним комплексом реєструвались 
наступні параметри: температура та тиск у трьох 
перерізах камери (вхід, середина, вихід); температура 
на стінці та в центрі камери; швидкість детонаційно-
го фронту; структура полум’я (візуалізація через сис-
тему СНВВ-81/87) [6].

Розрахунок швидкості детонації здійснювався за 
формулою:

   / D x t=∆ ∆
де D – швидкість детонації (м/с); Δx – відстань між 
сенсорами (м); Δt – затримка сигналу між датчиками 
тиску, різниця часу спрацьовування (с).

Число Маха при надзвуковому обтіканні визна-
чалося як відношення тиску гальмування за прямим 
стрибком у приймачі повного тиску, встановленому 
в робочій частині назустріч потоку до повного тиску 
в допоміжній форкамері
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де γ =1,4.
Розподіл температур здійснено за допомогою 

термопар типу ТХ з частотою дискретизації 10 кГц. 
Визначались максимальні температури у фронті хвилі 
до 2600 °К та на стінках до 1400 °К, що дозволило оці-
нити теплові навантаження на конструкцію камери.

Тиск вимірювався датчиками ВТС-22-250В-А-
G1/4-C-S200 (до 20 МПа) з частотою 10 кГц. Графіки 
тиску будувались для виявлення характеру фронту 
(піковий / мінімальний) та повторюваності циклу.

РЕЗУЛЬТАТИ ВИПРОБУВАНЬ ТА АНАЛІЗ 
ОТРИМАНИХ ДАНИХ

Перед проведенням випробувань були прове-
дені розрахункові операції з визначення оптималь-
них параметрів вхідного дифузору (повітрозабірни-
ка) ППДД. Повітрозабірник відіграє важливу роль 
у визначенні загальної ефективності ППДД, тепло-
передача через поверхню повітрозабірника визначає 
ефективність процесу стиснення та величину аероди-
намічного опору. Доведено, що середня температура 
на виході з повітрозабірника та коефіцієнт стиснення 
є вирішальними факторами для підвищення ступеня 
стиснення повітря та ефективності двигуна [9].

Монопаливо перед подачею підігрівалось до 
480–520 °К через канал охолодження внутрішньої 
стінки камери двигуна, що забезпечувало надійний 
запуск детонації. Установлено, що нижче температури 

460 °К ініціація відбувалась нестабільно або супрово-
джувалась лише хвилею запалювання дефлагмацій-
ним горінням, без переходу в детонацію [10].

Подача здійснювалась дозовано насосом висо-
кого тиску (0,7–2 МПа), що забезпечувало рівномір-
не заповнення зони інжекції перед запалюванням. 
Швидкість подачі корегувалась у реальному часі, 
виходячи з аналізу інформації, отриманої за допомо-
гою датчиків тиску.

У ході експериментальних досліджень було 
зареєстровано типові осцилограми зміни тис-
ку у трьох контрольних точках камери згоряння. 
Установлено, що після запалювання фронт тис-
ку формується через ∼ 0,7 мс, і швидко переходить 
у стаціонарну фазу детонації. Максимальні значен-
ня тиску у фронті становили: P1  =  0,65 МПа (вхід); 
P2 = 1,5 МПа (середина); P3 = 1,1 МПа (вихід). Швид-
кість детонації – D = 1920–2530 м/с. Максимальний 
тиск – PМакс =1,5 МПа. Температура в зоні горіння – до 
2150 °К, що відповідає літературним значенням для 
монопалива з високою енергетикою [6, 12, 13, 14]. 
Температурні заміри показали такі граничні значен-
ня: температура в осі фронту TМакс ≈ 2150 °K; темпе-
ратура на стінках Tст ≈ 1180 °K.

У такому контексті постає необхідність у розробці 
методології дослідження ППДД, що працює на монопа-
ливі, з урахуванням термохімічних властивостей обра-
ного пального, динаміки детонаційної хвилі, конструк-
тивних параметрів сопла та дифузора, а також особли-
востей інтеграції з ежектором – як засобу підвищення 
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Рисунок 4 — Графік: детонаційна швидкість за експериментом та моделями 

Таблиця 2 — Порівняння основних моделей за точністю прогнозу ключових 

параметрів 

Модель Відхилення D, 
% 

Відхилення P макс,
% 

Коментар 

Хейзер ±7 ±9 Найпростіша, придатна для 

попередніх оцінок 

Вільсон ±4 ±5 Найкраще описує затримку 

займання та форму хвилі 

Лу 

(CFD) 

±3 ±3 Відображає зворотні хвилі, 

зони нестійкості 

Висновки 
1. Монопаливо (Еніт , Проніт) демонструє високу ефективність для 

використання у ППДД, забезпечуючи самозаймання за температури 

понад 480 0К без потреби в окислювачі. 

2. Експериментально підтверджено, що стабільна детонація досягається 

при співвідношенні L/D≥5, тиску повітря P вх≥1,3МПа та температурі 

пального не нижче T вх=480 0К. 
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Зіставлення швидкості детонації за експериментом і моделями
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Рис. 4. Графік: детонаційна швидкість за експериментом 
та моделями
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ефективності на дозвукових та трансзвукових режимах 
[15]. Особливий інтерес викликають роботи авторів 
(Wilson, Lu, Heiser, Pratt), у яких представлено практич-
но-орієнтовану модель детонаційного двигуна з ежек-
тором (Ejector-Augmented Pulse Detonation Rocket, 
EA-PDR), реалізовану через адаптивні енергетичні рів-
няння, що дозволяє враховувати як миттєві, так і усе-
реднені по циклу параметри процесу [16].

Таблиця 2. Порівняння основних моделей 
за точністю прогнозу ключових параметрів

Модель Відхилення 
D, %

Відхилення 
P макс, % Коментар

Хейзер ±7 ±9
Найпростіша, 
придатна для 

попередніх оцінок

Вільсон ±4 ±5

Найкраще 
описує затримку 

займання та 
форму хвилі

Лу (CFD) ±3 ±3
Відображає 

зворотні хвилі, 
зони нестійкості

ВИСНОВКИ
1.	 Монопаливо (Еніт, Проніт) демонструє високу 

ефективність для використання у ППДД, забезпечу-
ючи самозаймання за температури понад 480 °К без 
потреби в окислювачі.

2.	 Експериментально підтверджено, що стабіль-
на детонація досягається при співвідношенні L/D ≥ 5, 

тиску повітря P вх ≥ 1,3МПа та температурі пального 
не нижче T вх = 480 °К.

3.	 Температурні навантаження на камеру згорян-
ня досягають 1180 °К на стінках, що вимагає вико-
ристання термостійких матеріалів і  термозахисних 
покриттів.

4.	 Чутливість до умов подачі пального показує, 
що навіть незначні відхилення температури та тиску 
можуть призвести до зриву хвилі або нестійкої робо-
ти. Це підтверджує необхідність адаптивного керу-
вання подачею.

Наукова новизна – полягає у системному підході 
до аналізу ППДД на монопаливі, що об’єднує енер-
гетичні, гідродинамічні та хімічні аспекти з підтвер-
дженням у фізичному експерименті.

Практична значущість – проведені дослідження 
та розроблена методика дозволяє проектувати ефек-
тивні, компактні та енергетично доцільні двигуни 
для безпілотних літальних апаратів, тактичних ракет 
і малих носіїв. Перспективи подальших досліджень 
будуть зосереджуватися на вдосконаленні конструк-
тивних параметрів та адаптації всього компактного 
детонаційного двигуна.
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