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Приведены методика и результаты моделирования внутренних процессов распыла и горения в 
дозвуковой части камеры жидкостного ракетного двигателя для номинального режима работы в 
трёхмерной постановке в программе «ANSYS Fluent». Использовался редуцированный 
механизм химических реакций z77 для моделирования процесса горения. Процесс распыла 
жидких компонентов топлива (керосин Т-1 и кислород) центробежными однокомпонентными 
форсунками моделировался с использованием модели дискретных фаз. Полученные результаты 
(давление, температура и скорость) сравнивались с данными стендовых испытаний и 
проектным термогазодинамическим расчётом с учётом влияния смесеобразования по методике 
Ивлева, в результате чего расхождение данных по основным характеристикам не превысило 
8%. Следовательно, методика, использованная в данной работе, может быть применена для 
моделирования процессов распыла и горения жидких компонентов топлива (керосина Т-1 и 
кислорода) в жидкостном ракетном двигателе. 
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Введение 

Получение максимально возможного удельного импульса тяги является главной 
задачей при проектировании и модернизации жидкостного ракетного двигателя (ЖРД). 
При этом в ходе решения данной задачи необходимо как повысить качество смешения 
горючего и окислителя для повышения эффективности процессов горения, так и обес-
печить эффективное охлаждение стенок камеры. Внутреннее охлаждение камеры реа-
лизуется преимущественно организацией защитного пристеночного слоя с повышен-
ным содержанием горючего за счёт расположения центробежных форсунок горючего 
ближе к стенкам в смесительной головке ЖРД. Таким образом, повышение качества 
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смесеобразования ограничено необходимостью обеспечения теплового состояния сте-
нок и для получения максимального удельного импульса тяги, требуется уменьшение 
расхода горючего в пристеночном слое с обеспечением необходимого температурного 
режима. При этом качество распыла компонентов топлива влияет как на охлаждение 
стенок, так и на длину зоны горения, и, следовательно, на характеристики камеры ЖРД 
в целом. 

Проблема обеспечения оптимального смесеобразования и охлаждения стенок ка-
меры, а также тенденция к уменьшению сроков проектирования и снижению количе-
ства огневых испытаний из-за их дороговизны, приводят к необходимости повышения 
точности и достоверности методик расчёта процессов смесеобразования и горения в 
ЖРД. Для решения данной задачи на этапе доводки конструкции могут быть использо-
ваны методы трёхмерного моделирования на основе вычислительной гидрогазодина-
мики (Computational Fluid Dynamics, CFD). В настоящей работе использовался редуци-
рованный механизм химических реакций z77 [1] для моделирования процесса горения. 
Процесс распыла жидких компонентов топлива (керосин Т-1 и кислород) центробеж-
ными однокомпонентными форсунками моделировался с использованием модели дис-
кретных фаз (discrete phase model, DPM) [2 – 4]. Была сформирована методика модели-
рования рабочего процесса в камере сгорания ЖРД в трёхмерной постановке и 
проведено исследование для одного из режимов работы. 

 
Постановка задачи 

Объект исследования – камера сгорания ЖРД для управления направлением дви-
жения ракеты-носителя на компонентах топлива керосин Т-1 и жидкий кислород, в ко-
тором применяются центробежные однокомпонентные форсунки горючего и окислите-
ля. Основные особенности модели следующие: 

  сектор камеры сгорания с углом в 60º и осевой симметрией (периодическое гра-
ничное условие) (рис. 1), расположенные в наружном ряду смесительной головки пе-
риферийные форсунки горючего предназначены для создания защитного пристеночно-
го слоя [5]; 

  геометрические размеры камеры сгорания и форсунок брались в соответствии с 
конструкторской документацией; 

  модель турбулентности k-ɛ realizable с турбулентными числами Прандтля 0,85 и 
Шмидта 0,7 [9], используемая для анализа теплового состояния с учётом горения в 
ЖРД в работах [3; 10; 11]; 

  пристеночное моделирование –  функция стенки standard wall function [3]; 
  шероховатость поверхностей стенок не учитывается; 
  на наружных границах расчётной модели тепловой поток отсутствует – стенки 

адиабатические; 
  радиационный теплообмен не учитывается; 
  рассматривается основной режим работы ЖРД, а именно – установив- 

шийся [24]. 
 

 
 

Рис. 1. Схема смесительной головки и камеры сгорания 
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Расчёты проводились в нестационарной постановке – капли керосина и жидкого 
кислорода (суммарно 16300 представительных частиц) впрыскиваются в камеру каж-
дый расчётный временной шаг ( 510  секунды) через форсунки. Режим принимался 
установившимся, когда количество впрыскиваемых частиц равнялось количеству испа-
рившихся и вылетевших из камеры сгорания частиц в рамках одного временного шага. 
Таким образом, общее количество частиц в расчётной области при динамическом рав-
новесии составляет ≈ 5,5 миллионов. Дополнительное увеличение количества впрыски-
ваемых частиц не приводит к изменению основных параметров (давление, температура, 
скорость) камеры ЖРД.  

 
Модель горения 

Для реализации процесса горения применён метод переноса компонентов Species 
Transport [3; 10], когда химические реакции проходят в объёмной фазе в квазиламинар-
ной постановке с использованием модели finite-rate model/no TCI, а скорости реакций 
рассчитываются по уравнению Аррениуса [9]. Используемый механизм горения – ре-
дуцированный механизм z77, в котором 30 компонентов и 77 необратимых реакций, 
приведённых в [1]. Возможность применения данного подхода для моделирования про-
цессов горения в ЖРД подтверждено в [12], позволяя получить данные по скорости, 
давлению и температуре с погрешностью порядка 3%, по составу основных продуктов 
сгорания до 17%. 

 
Моделирование распыла 

Процесс распыла компонентов топлива центробежными форсунками рассматри-
вается с использованием модели дискретной фазы (DPM, discrete phase model) [2 – 4], 
при этом параметры (угол распыла θ, абсолютная скорость U, коэффициент закрутки 
потока, равный отношению окружной скорости к абсолютной, 32 min max,  ,  D D D ) получе-

ны с использованием гибридной методики [5 – 8], где движение жидкости в форсунках 
описывается двухфазным потоком методом Эйлера, а именно методом объёма жидко-
сти (Volume of fluid, VOF) [13] с дальнейшим расчётом по улучшенной полуэмпириче-
ской методике Xiao Wei и Huang Yong [14] в соответствие с распределением  
Росина – Раммлера. Расход G и температура Т брались для основного, установившегося 
режима работы ЖРД по результатам натурных испытаний [25].  

Для капель используются законы нагрева и охлаждения, испарения, кипения жид-
кости. Испарение описывается законами Миллера [27] и Сажина [23], при этом по мере 
изменения температуры капель скрытая теплота будет изменяться [9]. Использовался 
конвективно-диффузионный учёт испарения капель, в которой применяется два от-
дельных уравнения для расчёта скорости испарения и теплопереноса капель, т.к. она 
рекомендуется в «ANSYS Fluent» как при высоких, так и низких скоростях испарения 
[19; 23]. Кипение капель описывается уравнением скорости кипения согласно [28]. 
Учитывалось изменение свойств жидких компонентов топлива в зависимости от темпе-
ратуры, такие как изобарная теплоёмкость pC , давление насыщенного пара sp , плот-

ность ρ и коэффициент диффузии D (для керосина Т-1 использовались из [15], для 
жидкого кислорода из [16 – 18]). Кроме того, учитывался стохастический эффект 
столкновений капель методом О'Рурка, который представляет собой стохастическую 
оценку столкновений при условии, что капли могут столкнуться только если они рас-
положены в одном и том же элементе сеточной модели с непрерывной фазой [9]. 
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Рис. 2. Схема образования плёнки на стенке камеры 

 
При расчёте траекторий капель используются следующие допущения: 
  не учитывается влияние силы тяжести, термофоретической силы и эффектов 

подъёмной силы Саффмана при расчёте движения частиц; 
  не учитывается влияние частиц на турбулентные характеристики потока; 
  не учитываются эффекты вторичного дробления: слияние капель (ограничение 

Fluent при использовании двух и более распыляемых жидкостей) и распад исходных 
капель на более мелкие; 

  плёнка жидкости на стенке камеры реализовывалась моделью wall-jet,  
где невязкая струя частиц ударяется о твёрдую стенку, образуя незначительная плёнку, 
в которой капли прилипают к стенке, а их направление и скорость определяются       
результирующим импульсом, который зависит от угла падения и числа  
Вебера [9; 19; 22], (рис. 2). 
 

Сеточная модель и граничные условия 

В связи с тем, что исследуемая камера ЖРД имеет радиальную симметрию в 60º 
(рис. 1), сеточная модель представляет собой сектор, на боковые поверхности которого 
накладывалось условие периодичности (periodic). Использовалась структурированная 
3D сетка из ≈3,3 млн. элементов, с размером грани элементов порядка 1 мм (размер 
элемента 0,8…1 мм в зоне горения достаточен согласно [7] и дальнейшее уменьшение в 
зоне горения не приводит к изменению параметров потока в критическом сечении и 
конце цилиндрической части). Пристеночный слой состоит из 10 слоёв загущенной 
сетки с коэффициентом роста ячеек 1,2. Безразмерное расстояние от стенки у  нахо-
дится в диапазоне 16…244. 

В качестве граничных условий на входе задавались параметры распыла компо-
нентов топлива центробежными форсунками (табл. 1). Так как поток в критическом се-
чении камеры сверхзвуковой, то на выходе задавалось атмосферное давление и темпе-
ратура 300Т   К. 

 
 

Таблица 1. Параметры распыла форсунками 

Параметр 
Периферийная 

форсунка горючего
Форсунка  
горючего 

Форсунка  
окислителя 

Расход G, г/с 30,8 59,7 89,2 
Температура Т, К 418,8 107,5 
Угол распыла θ, град 93,0 91,0 82,0 
Абсолютная скорость на срезе сопла U, м/с 29,1 24,2 25,1 
Коэффициент закрутки 0,65 0,7 0,7 

32D , мкм 78,9 141,3 104,7 

minD , мкм 18,0 32,0 24,0 

maxD , мкм 139,0 248,0 184,0 
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Результаты расчёта процессов распыла и горения 

Полученные численным моделированием результаты сравниваются с эксперимен-
тальными данными (давление в камере сгорания) [25], расчётно-экспериментальными 
данными (температура горения в пристеночном слое, которая определялась расчётом 
[21; 26] по экспериментально измеренным поверхностными термопарами значениям 
температур наружной стенки камеры [25]) и результатами проектного термогазодина-
мического расчёта (ТГД) с учётом влияния смесеобразования по методике Ивлева 
[20; 21], в котором с помощью метода приближенного расчёта неравномерности рас-
пределения соотношения компонентов топлива по сечению камеры в конце зоны испа-
рения, а также по окружности пристеночной зоны учитывается распределение компо-
нентов топлива по сечению камеры. В данном случае многолетний опыт испытаний и 
эксплуатации исследуемого серийного ЖРД позволил уточнить и подтвердить методи-
ки и значения параметров, полученные в проектных расчётах.  

В табл. 2 представлены полученные расчётные среднемассовые значения пара-
метров для поперечного сечения камеры, расположенного в конце цилиндрической ча-
сти, для критического сечения и их процентное отличие. 

 
Таблица 2. Исходные и полученные расчётные параметры ЖРД 

Параметр ТГД 
Эксперимент/ 

расчётно-
экспериментально 

Результаты 
расчёта 
(CFD) 

ΔТГД-CFD, 
% 

Δэксп-CFD, 
% 

Статическое давление  
в камере сгорания кр , атм (абс.) 46,30 49,54 48,98 5,79 1,13 

Статическое давление в критиче-
ском сечении крр , атм (абс.) 26,58 – 25,55 3,88 – 

Статическая температура  
в камере кT , К 3469,03 – 3374,53 2,72 – 

Статическая температура  
в критическом сечении крT , К 3282,56 – 3095,99 5,68 – 

Скорость в критическом  
сечении крW , м/с 1148,29 – 1231,93 7,28 – 

Статическая температура  
в пристеночном слое прT , К 

(среднее значение между  

стt  1-4 согласно рис. 6) 

2071,20 2150,00 2015,61 2,68 6,25 

 
Полученные поля статического давления и температуры, скорости в камере, диа-

метров и температуры распылённых капель керосина приведены на рис. 3 – 9 и под-
тверждают полученные результаты. 

 

 
Рис. 3. Распределение статического давления в продольном сечении 
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Рис. 4. Распределение скорости в продольном сечении 

 
 

 
Рис. 5. Распределение статической температуры в продольном сечении 

 
 

 
Рис. 6. Распределение статической температуры в поперечных сечениях 

 
 

 
Рис. 7. Распределение диаметров распылённых капель керосина  

и кислорода в продольном сечении 
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Рис. 8. Температура распылённых капель керосина в продольном сечении 

 
 

 
Рис. 9. Температура капель керосина и кислорода, формирующих жидкую плёнку на стенке 

 
 

Максимальное отклонение полученных результатов расчёта от проектного термо-
газодинамического расчёта с учётом влияния смесеобразования составило менее 8%, 
при этом необходимо отметить минимальное отличие (менее 1,5%) полученного рас-
чётного значения давления газов в камере сгорания кр  от значения, полученного при 

огневых испытаниях. Значение статической температуры газов пристеночного слоя прT  

по результатам CFD расчёта определялось как среднее значение по поверхности возле 
наружной стенки камеры, ограниченной по длине от стt  1 до стt  4 (рис. 5), и отличается 

всего на 6,25% от расчётно-экспериментального значения, полученного тепловым рас-
чётом [21; 26] по результатам экспериментальных замеров температуры наружной 
стенки камеры сгорания при огневых испытания поверхностными термопарами  

стt  1-4 [25]. Данная температура в свою очередь соответствует температуре продуктов 

сгорания при имеющемся соотношении компонентов топлива в пристеночной зоне 

 1,2прК   согласно термогазодинамического расчёта. 

Кроме того, использование в расчёте редуцированного кинетического механизма 
химических реакций горения z77 [1] позволяет получить значения массового состава 
продуктов сгорания в камере исследуемого ЖРД. Показаны основные продукты сгора-
ния в поперечном сечении в конце цилиндрической части камеры, которые сравнили со 
значениями из проектного термогазодинамического расчёта с учётом влияния смесеоб-
разования по методике Ивлева (табл. 3). 

 

Таблица 3. Массовые доли продуктов сгорания в конце цилиндрической части 

Вещество ТГД расчёт Результаты расчёта (CFD) ΔТГД-CFD, % 

СО 0,41059 0,37262 9,25 
СО2 0,26830 0,27043 0,79 
Н2О 0,21465 0,20297 5,44 
OH 0,03628 0,04079 12,43 
Н2 0,01119 0,01141 1,97 
H 0,00081 0,00073 9,88 
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На рис. 10 – 11 приведено распределение массовой доли СО в продольном и по-
перечных сечениях. 

 
 

 
Рис. 10. Распределение массовой доли СО в поперечных сечениях 

 
 
 

 
Рис. 11. Распределение массовой доли СО в продольном сечении 

 
 
 

Полученное отклонение по массовому составу основных продуктов сгорания в 
цилиндрической части составило максимум около 12,43% (табл. 3), что дополнительно 
подтверждает возможность использования применённой методики расчёта. 

 
Заключение 

Проведён анализ использования методики моделирования процессов распыла и 
горения в камере ЖРД жидких компонентов топлива (керосина Т-1 и кислорода) в про-
грамме «ANSYS Fluent». Расхождение результатов CFD расчёта с термогазодинамиче-
ским расчётом и экспериментальными данными по основным характеристикам не пре-
вышает 7,28% (табл. 2). Отклонение по массовому составу основных продуктов 
сгорания в цилиндрической части составило максимум около 12,43%. Следовательно, 
методика, использованная в данной работе, может быть применена для совместного 
моделирования процессов распыла и горения керосина Т-1 и кислорода в ЖРД, что 
позволит добиться необходимых характеристик камеры двигателя за счёт изменения 
параметров работы центробежных форсунок. 

 
Исследование выполнено за счёт гранта Российского научного фонда № 21-19-

00876, https://rscf.ru/project/21-19-00876/ 
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The paper presents the results of simulation of spray and combustion processes in the liquid-propellant 
rocket engine chamber using the z77 reduced kinetic mechanism of chemical reactions and a hybrid 
method for determining spray parameters of a swirl atomizer. Simulation was carried out for the 
nominal operational conditions in a three-dimensional domain using the ANSYS Fluent software. The 
process of spraing liquid fuel components (T-1 kerosene and oxygen) by monopropellant injectors was 
simulated using a model of discontinuous phases. The simulation results (pressure, temperature and 
velocity) were compared with the data of analytical thermogasdynamic calculation results and 
experimental results for pressure in chamber and gas temperature near the wall. The difference 
between the simulation results and the experimental results does not exceed 8%. Thus, it was shown 
that it is possible to use the mechanism z77 and hybrid method for determining spray parameters of a 
swirl atomizer presented in this paper to obtain accurate simulation results of the kerosene T-1 and 
oxygen spray and combustion processes of the investigated liquid-propellant rocket engine. 
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