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Аннотация Ключевые слова 
Проведены расчетные исследования детальной 
структуры и интегральной эффективности рабочего 
процесса в камере сгорания кислородно-метанового 
жидкостного ракетного двигателя, работающего 
на номинальном, форсированном и дросселирован-
ном режимах. При этом использованы разработан-
ные в АО ГНЦ «Центр Келдыша» физико-мате-
матические модели, численные методы и комплексы 
компьютерных программ численного моделирова-
ния двухфазных турбулентных течений с горением 
в камерах сгорания жидкостных ракетных двигате-
лей. Приведены результаты численного моделиро-
вания и исследования особенностей процессов 
течения компонентов топлива, их смешения и горе-
ния в камере сгорания кислородно-метанового 
жидкостного ракетного двигателя замкнутой вос-
становительной схемы на номинальном, форсиро-
ванном и дросселированном режимах работы. Вы-
полнен сравнительный анализ параметров рабочего 
процесса в камерах сгорания при различных расхо-
дах компонентов топлива и уровнях давлений. 
Показано, что на режиме форсирования взаимодей-
ствие топливных струй усиливается, что ведет 
к интенсификации процессов смешения и выгора-
ния, а на режиме глубокого дросселирования пол-
нота смешения и выгорания топлива снижается 
по сравнению с номинальным режимом. Результаты 
численного моделирования могут быть использова-
ны при проведении исследований процессов горе-
ния топлива в камерах сгорания перспективных 
жидкостных ракетных двигателей на этапах разра-
ботки, конструирования и доводки 
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Введение. Использование топливной пары кислород–метан (сжиженного 
природного газа, СПГ) на современном этапе развития ракетно-косми-
ческой техники рассматривается как актуальное направление в разработке 
новых типов ракет-носителей. В качестве примеров можно привести такие 
проекты, как «Амур-СПГ» (РФ), Starship, New Glenn и Vulcan (США).  
Особенности применения метана в ракетно-космической технике рассмот-
рены в [1–9]. К двигателям перспективных ракет-носителей предъявляются 
особые требования: возможность работы на режиме форсирования  
тяги (115…125 %) для горячего резервирования в многодвигательной уста-
новке на этапе выведения полезной нагрузки и возможность глубокого 
дросселирования, например, для вертикальной посадки ступени многора-
зовой ракетной системы. В настоящей работе приведены результаты рас-
четных исследований особенностей развития процессов в камере сгорания 
кислородно-метанового жидкостного ракетного двигателя (ЖРД), рабо-
тающего по замкнутой восстановительной схеме на номинальном режиме,  
а также на режиме форсирования (117 %) и дросселирования (30 %)  
тяги. 

Метод решения и принятые допущения. Для исследования рабочего 
процесса в камерах сгорания ЖРД в настоящее время активно использу-
ются расчетно-теоретические подходы, основанные на методах числен-
ного интегрирования системы дифференциальных уравнений в частных 
производных, описывающих процессы турбулентного течения, диффузии 
и горения компонентов топлива [10, 11–15]. В настоящей работе исполь-
зованы физико-математические модели, численные методы и комплексы 
компьютерных программ численного моделирования двухфазных турбу-
лентных течений с горением в условиях камер сгорания ЖРД, разрабо-
танные в АО ГНЦ «Центр Келдыша» [1, 2]. Описание метода численного 
моделирования приведено в [1]. Физико-математическая модель включа-
ет в себя систему уравнений типа уравнений Навье — Стокса, двухпара-
метрическую (k– )-модель турбулентности, а также модель горения, учи-
тывающую размыв турбулентных вихрей и уравнение Аррениуса химиче-
ской кинетики обобщенного типа. Параметры испаряющихся капель 
жидкого распыленного топлива рассчитываются с помощью подхода Ла-
гранжа, учитывается взаимовлияние газовой и капельной фаз в турбу-
лентном потоке. Комплекс программ применяется для численного моде-
лирования рабочего процесса в камерах сгорания и газогенераторах дви-
гателей, работающих на различных компонентах топлива и имеющих 
разнообразные типы смесительных элементов. 
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Работоспособность численного метода подтверждена сравнением  
с экспериментальными результатами, полученными для камер сгорания, 
работающих в модельных и натурных условиях [1, 2]. 

В рассматриваемой камере сгорания применяются форсунки соосно-
струйного типа, т. е. через центральный цилиндрический канал подается 
жидкий кислород, а через внешний кольцевой канал — генераторный газ  
с избытком метана (СПГ).  

Расчеты проводились для элемента ядра потока, соответствующего од-
ному смесительному элементу, в осесимметричном приближении. Осо-
бенности такого подхода и способ постановки граничных условий рас-
смотрены в [2]. Параметры распыла кислородной струи определялись  
в соответствии с рекомендациями, приведенными в [16]. Рассмотрим ре-
зультаты расчетных исследований. 

Результаты исследований для номинального режима работы.  
Для данного варианта принимались следующие режимные параметры  
в расчете на одну форсунку: давление в камере 17 МПа; массовое соотно-
шение компонентов топлива в генераторном газе 0,29; температура ге-
нераторного газа 870 K; массовое соотношение компонентов топлива  
в камере сгорания 3,5. 

Результаты расчетов приведены на рис. 1, картина течения на началь-
ном участке — на рис. 1, а. Струя холодного распыленного кислорода  
занимает приосевую часть потока. Пламя стабилизируется за кромками 
кислородного сопла, на обратных токах, и вниз по потоку от них между 
струями кислорода и метана тянутся узкие зоны с высокой температурой.  

На периферии элемента образуется примыкающая к днищу камеры 
тороидальная рециркуляционная зона длиной  ~ 15 мм, которая охватыва-
ет истекающую из форсунки струю генераторного газа снаружи. Состав 
газа в этой зоне близок к исходному составу генераторного газа. Темпера-
тура варьируется в диапазоне 900…1000 K. Поля температуры и смесевой 
доли  = 1/(K + 1) приведены на рис. 1, б и в. Отметим, что в перифериче-
ской рециркуляционной зоне состав газовой фазы характеризуется значи-
тельным избытком горючего ( п   0,78–0,8) и сравнительно низкой темпе-
ратурой (Тп   900…1000 K). Область обратного и поперечного течений, 
окружающая струю кислорода в диапазоне расстояний (x) от днища каме-
ры ~ 15…25 мм, обусловлена мощным эжекционным воздействием высо-
коскоростной струи генераторного газа на поток кислорода, движущийся  
в приосевой зоне. Этой области соответствует максимум температуры  
на начальном участке. Плотная кислородная струя сохраняется до рас-  
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Рис. 1. Расчетные параметры рабочего процесса на номинальном режиме: 
а–в — структура течения, поле температуры и изолинии характеристики состава  

 = 1/(K + 1) в элементе потока на начальном участке соответственно;  
г — поле температуры в элементе потока 

стояния х  130…140 мм (рис. 1, г). Процессы смешения струй кислорода 
и метанового генераторного газа и выгорания топлива идут с высокой 
интенсивностью. Так, на расстоянии х, равном ~ 300 мм, распределения  
и Т по сечению расчетного элемента становятся достаточно однородны-
ми. Интегральная эффективность рабочего процесса в камере сгорания 
может быть охарактеризована потерями характеристической скорости  
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в зависимости от длины камеры. Интегральные потери характеристиче-
ской скорости в элементе ядра потока при длине камеры сгорания 350 мм 
составляют менее 0,4 %. Максимальная скорость выгорания топлива до-
стигается на расстоянии х, равном ~ 150 мм. 

Результаты исследований для режима форсирования тяги (117 %). 
Для данного варианта принимались следующие режимные параметры  
в расчете на одну форсунку: давление в камере сгорания 20 МПа; массо-
вое соотношение компонентов топлива в генераторном газе 0,33; темпе-
ратура генераторного газа 920 K; массовое соотношение компонентов 
топлива в камере сгорания 3,5. 

Результаты расчетов приведены на рис. 2. Согласно рис. 2, а, на кото-
ром приведена структура течения на начальном участке, переход на режим 
форсирования тяги приводит к большему углу отклонения кольцевой 
струи генераторного газа от осевой линии элемента потока, уменьшению 
до 12 мм периферической тороидальной рециркуляционной зоны, суще-
ственному расширению кислородной струи при х = 3…10 мм и формиро-
ванию более развитой области возвратно-поперечного течения при х =  
= 11…20 мм, r = 4…7 мм. Процессы смешения и выгорания компонентов 
топлива протекают более интенсивно, чем для номинального режима  

Рис. 2 (начало). Расчетные параметры рабочего процесса  
на режиме форсирования тяги (а–б — см. рис. 1) 
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Рис. 2 (окончание). Расчетные параметры рабочего процесса  
на режиме форсирования тяги (в–г — см. рис. 1) 

 
(рис. 2, б–г), длина плотной кислородной струи сократилась до х  110 мм. 
Интегральные потери характеристической скорости в элементе ядра пото-
ка при длине камеры сгорания 350 мм уменьшились на 0,1 %. Максималь-
ная скорость выгорания топлива достигается на расстоянии х   130 мм. 

Результаты исследований для режима дросселирования тяги (30 %). 
Для данного варианта принимались следующие режимные параметры  
в расчете на одну форсунку: давление в камере сгорания 6,7 МПа; массовое 
cоотношение компонентов топлива в генераторном газе 0,115; температура 
генераторного газа 620 K; массовое соотношение компонентов топлива  
в камере сгорания 3,5. 

Результаты расчетов приведены на рис. 3. При переходе на режим 
дросселирования тяги процессы взаимодействия кислородной и метано-
вой струй становятся менее выраженными, почти полностью исчезает 
область возвратно-поперечного течения между ними, периферическая 
рециркуляционная зона удлиняется до 22 мм (рис. 3, а). Процессы сме-
шения и выгорания компонентов топлива протекают менее интенсивно, 
чем для номинального режима (рис. 3, б–г), длина плотной кислородной 
струи увеличилась до х  150 мм. Интегральные потери характеристиче-
ской скорости в элементе ядра потока при длине камеры сгорания 350 мм 
увеличились на ~ 0,1 %. Максимальная скорость выгорания топлива до-
стигается на расстоянии х   180 мм. 

Заключение. Проведены расчетные исследования детальной структу-
ры и интегральной эффективности рабочего процесса в камере сгорания 
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Рис. 3. Расчетные параметры рабочего процесса на режиме дросселирования 
тяги (а–г — см. рис. 1) 

 
на различных режимах работы: номинальном, форсированном и дроссе-
лированном. В результате численного моделирования получены поля ско-
ростей, параметров турбулентности, концентраций и температуры. 

Установлено, что важную роль в процессе смешения компонентов 
топлива на начальном участке играет зона возвратно-поперечного тече-
ния, образующаяся между струями кислорода и метана. 

Показано, что на режиме форсирования взаимодействие топливных 
струй усиливается, что ведет к интенсификации процессов смешения  
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и выгорания, а на режиме глубокого дросселирования полнота смеше-
ния и выгорания топлива снижается по сравнению с номинальным ре-
жимом. 
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Abstract Keywords 
We performed a numerical investigation of cumulative 
efficiency and the structure in detail concerning the 
working process in the combustion chamber of a 
lox/methane liquid-propellant rocket engine operating 
in steady-state, boosted and throttled modes. In order 
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to do it, we used tools developed by JSC SSC “Center 
Keldysh , that is, physical and mathematical models, 
numerical methods and software packages for numeri-
cal simulation of two-phase turbulent flows with com-
bustion in liquid-propellant engine combustion cham-
bers. The paper presents numerical simulation and 
investigation results concerning the specifics of fuel 
component flows, their mixing and combustion in the 
combustion chamber of a lox/methane liquid-propel-
lant rocket engine using staged combustion cycle with 
reductant gas in steady-state, boosted (117 % by thrust) 
and throttled (30 % by thrust) operation modes. 
We performed a comparative analysis of work cycle 
parameters in combustion chambers at different fuel 
component consumption rates and pressure levels. 
The paper shows that the boosted mode increases the 
interaction of fuel jets, which intensifies mixing and 
burnout processes, while the deep throttling mode 
decreases the mixing and fuel burnout amplitudes 
as compared to the steady-state mode. The numerical 
simulation results may be used to investigate fuel com-
bustion processes in combustion chambers of promis-
ing liquid-propellant rocket engines at the stages 
of development, design and refinement 
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