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В статье рассматриваются результаты разработки окислительного газогенератора перспективного 
жидкостного ракетного двигателя 11Д58МФ. Газогенератор выполнен двухзонным, в первой зоне проис-
ходит сгорание компонентов, во второй – смешение с газообразным кислородом. Всего проведено 39 
испытаний пяти экземпляров газогенератора. Испытания проводились на различных режимах по давле-
нию в камере сгорания, соотношению расходов компонентов и при различной температуре газообразно-
го кислорода на входе. Проведена оценка равномерности распределения температурного поля по сече-
нию на выходе из газогенератора. Полученные по результатам испытаний значения средней температуры 
генераторного газа хорошо согласуются с расчётными величинами. Подтверждена устойчивая работа 
газогенератора в широком диапазоне параметров на входе. Конструкция форсунок газогенератора и по-
лости горючего на входе была доработана с целью обеспечения надёжности его работы, выработаны тре-
бования к циклограмме запуска и останова газогенератора в составе двигателя. Для завершения этапа 
автономных доводочных испытаний необходимо провести огневые испытания ещё трёх экземпляров 
газогенератора. 

Газогенератор, испытания, ракетный двигатель, температурное поле, результаты испытаний. 

Конструкция и расчёт газогенератора 
В разрабатываемом в настоящее 

время в ОАО «РКК «Энергия» много-
функциональном жидкостном ракетном 
двигателе (ЖРД) 11Д58МФ [1,2] для 
обеспечения привода турбонасосного аг-
регата, подающего компоненты топлива в 
камеру сгорания, используется газогене-
ратор окислительной схемы. Рабочими 
телами газогенератора являются газооб-
разный кислород, нагретый в тракте ох-
лаждения камеры сгорания, и керосин.  

Основные проектные параметры га-
зогенератора: 
Давление в газогенераторе 170 кгс/см2; 
Требуемая температура продуктов сгора-
ния на выходе  350°С; 
Расход окислителя (газообразный кисло-
род)  9,78 кг/с; 
Температура окислителя на входе  80°С; 
Плотность окислителя на входе 180 кг/м3; 
Температура горючего на входе 67°С; 
Плотность горючего на входе 830 кг/м3. 

Газогенератор выполняется двух-
зонным. В первой зоне происходит сгора-
ние компонентов с образованием высоко-
температурного потока продуктов сгора-
ния.  Во второй зоне происходит его сме-
шение с газообразным кислородом, вте-
кающем в камеру газогенератора через 6 

отверстий, до требуемого соотношения 
массовых расходов компонентов. 

Таким образом, расчёт газогенерато-
ра заключается в определении расхода го-
рючего (соотношения расходов компо-
нентов), обеспечивающего требуемую 
температуру продуктов сгорания на выхо-
де, расчёт процессов в обоих зонах газо-
генератора (смешения и горения), расчёт 
смесительных элементов. 

Термодинамический расчёт прово-
дился в программе АСТРА.4 [3]. Расчёты 
проводились   при  энтальпии  кислорода 
5,0 кДж/кг, соответствующей температуре 
50°С и давлению 150 кгс/см2, номиналь-
ной энтальпии керосина 1739,7 кДж/кг. В 
результате расчёта было определено, что 
расход горючего, обеспечивающий тре-
буемую температуру продуктов сгорания, 
равен 81 г/с, соотношение расходов ком-
понентов Km=120.  

В расчёте смешения первой зоны 
принималось, что смесительная головка 
газогенератора состоит из семи двухком-
понентных центробежно-центробежных 
форсунок, из которых центральная распо-
ложена на оси газогенератора, а осталь-
ные 6 форсунок располагаются вокруг 
центральной на одной окружности. Фор-
сунки выполнены центробежно-
центробежными так называемой обратной 
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схемы: центробежная ступень горючего 
располагается на оси форсунки, в вихре-
вой зоне центробежной ступени газооб-
разного кислорода. Двухкомпонентные 
форсунки такого вида использовались в 
смесительной головке камеры рулевого 
двигателя 17Д15 объединённой двига-
тельной установки космического корабля 
«Буран» и были достаточно полно иссле-
дованы. Такое устройство двухкомпо-
нентных форсунок является целесообраз-
ным для камеры сгорания, работающей 
при больших соотношениях расходов 
компонентов: при Кm более 10 полнота 
сгорания φк  ≥ 0,925. При этом горение 
компонентов топлива по отношению к 
высокочастотным колебаниям достаточно 
устойчивое.  

Оптимальное соотношение расходов 
компонентов для форсунки такого типа 
составляет Кm=20. Расход кислорода че-
рез смесительную головку в первую зону 
горения 1,62 кг/с, температура продуктов 
сгорания при этом составляет 2030 К. 

Для рационального размещения 
форсунок на огневом днище головки, с 
учётом ширины факелов горения у каж-
дой форсунки, необходим диаметр смеси-
тельной головки, равный 60 мм. Эта вели-
чина принимается за диаметр камеры га-
зогенератора в её цилиндрической части. 

Расчёт форсунок газогенератора 
проводился по методике, изложенной в 
ГОСТ 21980–76 «Форсунки центробеж-
ные газовые с тангенциальным входом». 
Для уменьшения объёма между клапаном 
на входе в газогенератор и выходом из 
форсунки подвод горючего к каждой фор-
сунке выполнен через индивидуальный 
канал. 

Число устьевых отверстий для струй 
кислорода, разбавляющих продукты сго-
рания во второй зоне газогенератора, при-
нято равным шести, по числу форсунок в 
головке газогенератора, расположенных 
на окружности. При этом каждое устьевое 
отверстие располагается напротив фор-
сунки. В этом случае считается, что поток 
продуктов сгорания от каждой форсунки 
будет разрушать струю окислителя, рас-

положенную напротив этой форсунки, и в 
результате этого образуется достаточно 
однородное температурное поле потока 
продуктов сгорания на выходе из газоге-
нератора. 

При определении диаметров отвер-
стий подачи окислителя во вторую зону 
(смешения) учитывалось, что для обеспе-
чения равномерного температурного поля 
в радиальном направлении скоростной 
напор струи кислорода из отверстий дол-
жен быть не менее чем в три раза больше 
скоростного напора продуктов сгорания 
за зоной смешения. При этом необходи-
мым условием является проникновение 
оси внедряемой струи кислорода не бли-
же, чем до центра сносящего потока. 

Зажигание газогенератора химиче-
ское с использованием пускового горюче-
го, самовоспламеняющегося в среде ки-
слорода. 

Корпус смесительной головки, внут-
ренняя и наружная оболочки камеры 
смешения выполнены из стали 
12Х18Н10Т,  форсунки и огневое днище – 
из жаростойкого медного сплава БрХЦрТ. 

Общий вид разработанного газоге-
нератора представлен на рис. 1. 

 
Отработка газогенератора  
на пониженном режиме работы 

На первом этапе отработки были из-
готовлены два опытных газогенератора и 
проведены их испытания на модельном 
режиме (пониженном до 50% по давле-
нию в камере сгорания) с продолжитель-
ностью ≈3 с. Режим и длительность про-
ведения испытаний определялись воз-
можностями стендовой газобаллонной 
системы подачи. Модельный режим ха-
рактеризовался следующими параметра-
ми: 
- расход газообразного кислорода 5,0 кг/с; 
- расход горючего 0,04 кг/с; 
- давление    в   камере   газогенератора  

90 кгс/см2; 
- температура газогенераторного газа 

670К. 
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Для обеспечения модельного режи-
ма работы на выходе из газогенератора за 
температуроизмерительной проставкой 
устанавливалось профилированное газо-
динамическое сопло с критическим диа-
метром 23 мм. 

Перед подачей компонентов топлива 
в газогенератор и сразу после прекраще-

ния испытания осуществлялась продувка 
каналов подачи горючего гелием, по-
скольку появление в этих полостях кисло-
рода могло привести к локальному вос-
пламенению пускового горючего и забро-
су давления. 

 
Рис. 1. Общий вид двухзонного газогенератора

Во время испытаний проводилось 
измерение температуры генераторного 
газа с помощью 12 термопар, установлен-
ных в специальной проставке за газогене-
ратором (одна термопара в центре, пять в 
среднем ряду и шесть в периферийном 
ряду). Измерялись также расход керосина 
(турбинным датчиком расхода), давление 
в газогенераторе и в расходных ёмкостях. 

Расход кислорода оценивался расчётным 
путём по параметрам кислорода (давле-
нию и температуре) перед критическим 
соплом на выходе из газогенератора в со-
ответствии с формулой 

݉̇О = ߤ · ГСܨ · Ак
ГГ

ඥܴ · ГܶГ
− ݉̇Г, 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 3, 2014 
 

170 

где  ݉̇О, ݉̇Г – массовые расходы окисли-
теля и горючего соответственно, кг/с; 

μ = 0,98553 – коэффициент расхода 
газодинамического сопла, определённый 
при продувках при помощи контрольного 
градуировочного сопла; 

FГС  – площадь критического сечения 
газодинамического сопла; 

R – газовая постоянная продуктов 
сгорания; 

ТГГ – средняя температура продуктов 
сгорания на выходе из газогенератора; 

pГГ – давление в газогенераторе; 
Ак – коэффициент, зависящий от по-

казателя политропы продуктов сгорания 
k: 

Ак = √݇ · ൬
2

݇ + 1൰
(ାଵ) (ଶ(ିଵ))⁄

. 

Выдача команд на агрегаты и реги-
страция параметров испытаний проводи-
лась с использованием стендовой системы 
управления, частота опроса датчиков не 
менее 125 Гц. 

Испытания на стендовой установке 
проводились последовательно: 

- автономные испытания системы по-
дачи окислителя; 

- автономные испытания системы по-
дачи горючего; 

- комплексные холодные испытания; 
- огневые испытания ГГ. 

При обработке результатов испыта-
ний было проведено сравнение темпера-
туры генераторного газа с результатами 
расчёта в программе АСТРА.4 [3]. Расчё-
ты проводились при энтальпии кислорода, 
соответствующей его температуре на вхо-
де в газогенератор и давлению в газогене-
раторе, и энтальпии керосина РГ-1, соот-
ветствующей давлению в газогенераторе.  

Типичный график изменения темпе-
ратуры генераторного газа при проведе-
нии испытания приведён на рис. 2, рас-
пределение температуры на выходе из га-
зогенератора - на рис. 3.  

 
Рис. 2. Изменение температуры генераторного газа при испытании №10957
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Рис. 3. Распределение температуры по сечению на 
выходе из газогенератора при испытании №10957 
 

Всего было проведено 5 испытаний 
газогенератора №Б02 и 2 испытания газо-
генератора №Б03, при этом давление в 
камере составляло от 80 до 100 кгс/см2, 
соотношение расходов компонентов топ-
лива – от 133 до 218. Температура генера-
торного газа при этом составила от 382 до 
605 К, разброс температуры генераторно-
го газа от 22 до 60 К. 

Отработка газогенератора  
на номинальном режиме работы 

Для обеспечения номинального дав-
ления в газогенераторе и длительности 
проведения испытания не менее 10 с 
стендовая установка была модернизиро-
вана путём монтажа батареи из 15 балло-
нов газообразного кислорода с рабочим 
объёмом 0,5 м3 каждый и разрешённым 
давлением 250 кгс/см2. 

Так же, как и при проведении испы-
таний на модельном режиме, на выходе из 
газогенератора устанавливались темпера-
туроизмерительная проставка (12 термо-
пар: одна в центре, пять в среднем ряду и 
шесть в периферийном ряду) и газодина-
мическое сопло диаметром 23 мм. Систе-
ма измерений использовалась без измене-
ний. Обеспечивалась продувка гелием ка-
налов подачи горючего до и после прове-
дения испытания. 

В связи с тем, что для проведения 
испытаний использовались вновь создан-

ные системы, было предусмотрено прове-
дение автономных испытаний систем по-
дачи окислителя и горючего, затем кон-
трольное огневое испытание газогенера-
тора на модельном режиме, и только по-
сле подтверждения характеристик уста-
новки – переход к испытаниям газогене-
ратора на номинальном режиме. Была 
проведена проверка функционирования 
агрегатов пневмогидросхемы: времени 
открытия и закрытия клапанов, продувка 
системы подачи газообразного кислорода 
с определением максимального времени 
поддержания номинального давления в 
газогенераторе и критического перепада 
давления на редукторах, проливки систе-
мы подачи горючего для определения 
диаметров шайб, обеспечивающих тре-
буемый расход для номинального и по-
ниженного режимов работы. Максималь-
ная длительность проведения испытаний 
газогенератора на номинальном режиме 
составила 15 с. В дальнейшем все испы-
тания проводились с длительностью огне-
вой работы 15 с.  

Контрольные испытания проводи-
лись на газогенераторе №Б02: сначала од-
но испытание на модельном режиме для 
подтверждения характеристик стендовой 
установки, затем одно испытание на но-
минальном режиме. В задачу испытаний 
входила оценка устойчивости процесса 
горения и определение температурной не-
равномерности генераторного газа.  

Результаты испытаний показали, что 
стендовая установка обеспечивает тре-
буемые параметры испытаний.  Для по-
вышения давления в газогенераторе до 
номинального было принято решение ус-
танавливать сопла на выходе диаметром 
21,0 мм, 21,3 мм и 22,2 мм (в зависимости 
от требуемого давления в камере) вместо 
23 мм. 

Огневые испытания были продол-
жены на газогенераторах 11Д58МФ.1350-
0 №1102 и №1103, изготовленных по 
штатной документации.  

Анализ испытаний газогенератора 
№1102 показал, что при всех испытаниях 
наблюдается устойчивый процесс горения 
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в камере газогенератора, локальных за-
бросов давления в камере газогенератора 
и в магистрали горючего не наблюдается. 

Для подтверждения целостности ма-
териальной части и отсутствия загрязне-
ний после завершения огневых испытаний 
была проведена сравнительная продувка 
линии «Г» газогенератора №1102. Гид-
равлические характеристики линии «Г» 
газогенератора после проведения огневых 
испытаний полностью соответствуют ха-
рактеристикам, полученным при продув-
ках до испытаний. 

Испытания были продолжены на га-
зогенераторе 11Д58МФ.1350-0 №1103. 
После проведения первого испытания сра-
зу же после выхода газогенератора на но-
минальный режим произошёл сбой в ра-
боте стендового редуктора, обеспечи-
вающего заданное давление подачи газо-
образного кислорода. Падение давления 
за редуктором вызвало изменение всех 
рабочих параметров газогенератора: сни-
жение расхода окислителя и давления в 
камере ГГ, повышение расхода горючего 
и  температуры  генераторного  газа до 
850 °С. В процессе испытания оператором 
вручную была проведена корректировка 
давления за редуктором, и к концу испы-
тания газогенератор вышел на номиналь-
ный режим. 

После проведения дефектации и до-
работки стендового редуктора испытания 
были продолжены. При проведении вто-
рого испытания газогенератора №1103 
был отмечен низкий расход горючего (в 2 
раза ниже номинального) при повышен-
ном перепаде давления по линии подачи 
горючего. Дефектация газогенератора по-
сле испытания показала, что причиной 
этого явилось частичное разрушение фор-
сунок подачи горючего  по центральному 
шнеку. Контрольный обмер показал, что 
практически у всех форсунок горючего 
наблюдается осевое смещение централь-
ного шнека в сторону выхода, вследствие 
которого были нарушены их гидравличе-
ские характеристики. Характер разруше-
ния свидетельствовал о детонационном 
горении, которое могло возникнуть при 

непосредственном контакте горючего и 
окислителя во внутренних полостях фор-
сунок. Причиной наличия остатков горю-
чего в шнеке, как было установлено, стала 
недостаточная отработка процесса их уда-
ления и использование нештатных стен-
довых клапанов на входе в газогенератор 
с большими заклапанными объёмами. 

По результатам анализа причин не-
штатной ситуации испытаний газогенера-
тора №1103 были реализованы следую-
щие мероприятия: 
- доработана конструкция форсунки и ка-
налов подвода горючего для изготовления 
следующих экземпляров газогенераторов; 
- скорректирована циклограмма проведе-
ния испытаний; 
- в пневмогидросхему испытательной ус-
тановки введена система автоматического 
поддержания заданного давления за газо-
выми редукторами; 
- доработаны стендовый клапан и пере-
ходник на входе в газогенератор с целью 
значительного уменьшения заклапанного 
объёма и ликвидации застойных зон при 
продувке. 

Для проверки результативности 
данных мероприятий было проведено 4  
дополнительных испытания газогенерато-
ра 11Д58МФ.1350-0 №1102. Перед запус-
ком газогенератора проводилась трое-
кратная продувка полости горючего гели-
ем. В дальнейшем требование троекрат-
ной продувки полости горючего гелием 
перед запуском стало обязательным при 
проведении испытания. 

Испытания были продолжены на га-
зогенераторе 11Д58МФ.1350-0 №1104. 
Замечаний к работе газогенератора не бы-
ло, результаты испытаний аналогичны ре-
зультатам газогенератора №1102. Темпе-
ратурное поле газогенераторного газа ус-
танавливалось через »1 с после выхода 
газогенератора на режим главной ступени.  

Последующие испытания на газоге-
нераторах №1102 и №1104 проводились с 
целью исследования работоспособности 
газогенераторов при крайних отклонениях 
рабочих параметров. Всего было проведе-
но по 4 испытания: по 2 на максимальном 
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и по 2 на минимальном режимах. Прове-
дённые испытания показали, что газоге-
нератор 11Д58МФ.1350-0 работоспособен 
на любом режиме, при этом запас откло-
нения расходов компонентов топлива со-
ставлял не менее ±10 % от эксплуатаци-
онных расходов. Замечаний к работе газо-
генератора не было.  

Дополнительно исследовалась рабо-
тоспособность газогенератора 11Д58МФ. 
1350-0 на технологическом горючем – 
бензине (нефрас – С2-80/120). Замечаний 
также не было.  

Результаты испытаний газогенератора  
Всего было проведено 5 испытаний 

ГГ №Б02,  2  испытания ГГ №Б03,  14  ис-
пытаний ГГ №1102, 2 испытания ГГ 
№1103, 12 испытаний ГГ №1104. 

Результаты испытаний представле-
ны на рис. 4. Точки сгруппированы по 
давлению в камере газогенератора (число 
в скобках в легенде, в кгс/см2), закрашен-
ные точки – экспериментальные значения, 
соответствующие им по соотношению 
расходов компонентов, незакрашенные 
точки – расчётные данные. 

 
Рис. 4. Температура генераторного газа в зависимости от соотношения расходов компонентов

Температурное поле газогенератор-
ного газа формировалось сразу же после 
запуска газогенератора и практически не 
изменялось на режиме. При этом макси-
мальный разброс температур DТmax соста-
вил: 

- не более 100ºС в начале устано-
вившегося режима; 

- в среднем 45ºС в конце установив-
шегося режима для всех газогенераторов, 
за исключением №1103. 

Характер распределения температу-
ры генераторного газа по сечению газово-
го тракта показывает, что максимальный 

разброс температур наблюдается в пери-
ферийной зоне. Общий характер распре-
деления температуры индивидуален для 
каждого газогенератора и практически не 
зависит от ориентации термопар относи-
тельно смесительных отверстий. 

Расчётная температура генераторно-
го газа с хорошей точностью совпадает с 
экспериментальной: для 90% испытаний 
отклонение температуры не превышает 
5%, для 75% испытаний – 3%. Расчёт тем-
пературы генераторного газа следует обя-
зательно проводить с учётом изменения 
энтальпии окислителя и горючего от дав-
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ления и температуры на входе. Следует 
отметить, что при испытаниях температу-
ра кислорода на входе варьировалась в 
диапазоне от -3 до 27°С.  

Наибольшие отклонения от расчёт-
ной температуры наблюдались для пер-
вых образцов газогенераторов при испы-
таниях на пониженном режиме в области 
больших соотношений расходов компо-
нентов (более 140). Это связано, по-
видимому, с проявлением эффекта неиде-
альности газа. Для получения дополни-
тельных данных в расширенном диапазо-
не параметров необходимо проведение 
дополнительных испытаний на штатных 
газогенераторах, в том числе и при пони-
женной (-30°С) температуре кислорода на 
входе. 

В процессе испытаний отрабатыва-
лись варианты циклограммы запуска газо-
генератора, отличавшиеся временем пред-
варительной ступени работы (0,8 с, 0,5 с и 
0 с). Показано, что во всех случаях запуск 
газогенератора происходит без заброса 
давления в камере, температура генера-
торного газа плавно выходит на стацио-
нарный режим, при этом отмечается ус-
тойчивый режим горения в камере газоге-
нератора. В связи с этим было сделано 
заключение об устойчивости рабочего 
процесса в газогенераторе. Для цикло-
граммы работы двигателя 11Д58МФ был 
рекомендован запуск газогенератора без 
использования предварительной ступени 
работы.  

Обязательным требованием обеспе-
чения надёжного запуска газогенератора и 
отсутствия детонационного горения явля-
ется проведение трёхкратной продувки 
гелием полости горючего перед запуском 
и однократной продувки после выключе-
ния. 

Выводы 
Проведена серия из 39 испытаний 

пяти экземпляров двухзонного газогене-
ратора двигателя 11Д58МФ, работающего 
на газообразном кислороде и керосине,  в 
широком диапазоне давлений и соотно-
шений расходов компонентов.  

Испытания показали, что газогене-
ратор работает устойчиво. На выходе из 
газогенератора на расстоянии 180 мм от 
места подачи в камеру балластировочного 
расхода кислорода процессы смешения 
практически завершаются и формируется 
относительно равномерное температурное 
поле. 

Было выявлено, что полученная экс-
периментально средняя температура на 
выходе из газогенератора отличается от 
расчётной не более чем на 5%. Вместе с 
тем требуется проведение дополнитель-
ных исследований зависимости темпера-
туры генераторного газа от температуры 
кислорода на входе,  а также при высоких 
значениях соотношения расходов компо-
нентов. 

По результатам испытаний конст-
рукция форсунок газогенератора была до-
работана с целью повышения их прочно-
сти и уменьшения заклапанного объёма, 
введено требование обязательной трёх-
кратной продувки полости горючего гели-
ем перед запуском, уточнены требования 
к циклограмме запуска и останова газоге-
нератора.  

Для завершения этапа автономных 
доводочных испытаний необходимо про-
вести огневые испытания ещё трёх экзем-
пляров газогенератора, в том числе при 
пониженной температуре кислорода на 
входе. 
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In this article results of LRE 11D58MF oxygen preburner development are considered. Preburner consist 
of two zones. In the first zone fuel is burned, in the second zone combustion products are mixed with the rest of 
oxygen. There were 39 hot test on five preburners performed. Tests were conducted with variable chamber pres-
sure, propellant mixture and initial temperature of gas oxygen. Evaluation of temperature field distribution and 
uniformity in outer section was performed. Mean temperature of combustion products on the exit section of 
preburner, obtained from test results, agreed well with theoretical calculations. Operational stability of preburner 
with various input parameters is confirmed. Design of injection elements and fuel input chamber were improved 
on order to assure reliability of preburner. Ignition and stop sequence instructions were formulated. There’s need 
to test three more preburners to complete individual development test series. 
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