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Процесс горения в камере ракетного двигателя во многом определяет его рабочие 

параметры. Особый интерес для инженеров-исследователей ракетных двигателей пред-
ставляет  изучение нестационарных, в том числе быстропротекающих процессов горе-
ния, включая зажигание [1]. Например, большинство аварий двигателей происходит в 
момент запуска [2], а ракетные двигатели малой тяги (РДМТ) зачастую работают ис-
ключительно в импульсном режиме, когда параметры в камере являются неустановив-
шимися в течение всего периода работы двигателя и способы исследования (как рас-
чётные, так и экспериментальные) стационарных процессов оказываются непримени-
мы. Для исследования таких процессов может быть применён инструментарий CFD-
моделирования, который, в общем случае, позволяет моделировать процессы горения в 
нестационарной постановке с формально любой степенью временной дискретизации  
[3; 4]. Целью данной работы является создание такого регламента использования CFD-
инструментов, следуя которому инженер-исследователь сможет получать визуализа-
цию нестационарного рабочего  процесса любого ракетного двигателя, работающего на 
газообразных компонентах кислород и водород. Поскольку данная методика была раз-



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

65 

работана на основе ранее опубликованной методики моделирования стационарного го-
рения [5; 6], то далее при описании каждого из основных этапов построения CFD-
модели будут указаны только её отличия от предыдущей. 

Задание основных параметров моделирования. Процесс нестационарного моде-
лирования в CFX-Pre задаётся выбором (в поле Analysis Type) типа анализа Transient 
(взамен Steady State). При этом необходимо задать шаг по времени (Timestep) и общее 
время моделирования (Total Time). 

Выбирать шаг по времени следует исходя из средней скорости движения потока 
по элементам сетки. С учётом высокой скорости течения в камере размер шага по вре-
мени обычно имеет порядок микросекунд. Например, при осевой скорости истечения 
потока из сопла Vz = 5·103 м/с, длине камеры L = 0,1 м и при среднем числе ячеек по 
длине камеры N = 200 актуальный порядок шага по времени Δt составит: 
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L N
t

V
    . 

 
Следует отметить, что подобными расчётами может быть получен только ориен-

тировочный порядок временного шага. Точное значение подбирается в ходе пробных 
расчётов путём оценки скорости развития нестационарных процессов в расчётной зоне 
при условии стабильности решения (более мелкие шаги по времени делают решение 
более стабильным). 

Общее время моделирования выбирается таким образом, чтобы с небольшим за-
пасом «охватить» время моделирования интересующего процесса. Обычно оно состав-
ляет 200…300 временных шагов. 

Создание сеточной модели при расчёте нестационарных процессов принципи-
ально не отличается от варианта стационарного моделирования [6], однако есть неко-
торые особенности. Например, если процесс зажигания моделируется заданием высо-
котемпературной границы на разрядной поверхности свечи, то эта граница должна 
быть представлена в сеточной модели (рис. 1).  

Также желательно выбирать такой размер ячеек сетки, чтобы поток, двигаясь со 
своей скоростью, за один временной шаг Δt «перемещался» на расстояние, приблизи-
тельно равное расстоянию между соседними ячейками (при одинаковых размерах ячеек 
оно равно размеру самих ячеек). Таким образом, сетка должна иметь плавное измене-
ние размеров ячеек (параметр Expansion Ratio, отражающий «скорость роста» ячеек, не 
должен превышать 10…50). Причём нужно соотносить скорость изменения размеров 
ячеек с изменением скорости потока в расчётной зоне. 

 

 
 

Рис. 1. Разрядная поверхность свечи поверхностного разряда в сеточной модели форкамеры: 
1 – центральный электрод; 2 – зона потока (Subdomain) в области появления искры;  

3 - боковой электрод; 4 - стенка форкамеры 
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Граничные условия (ГУ) в зависимости от условий моделируемого процесса мо-
гут задаваться постоянными (в этом случае их описание не отличается от [6]) или изме-
няющимися от времени по заданным зависимостям. Постоянные ГУ используются, 
например, при исследовании процесса воспламенения установившегося потока топли-
ва. Однако реальный процесс зажигания многих РДМТ происходит при значительно 
изменяющихся по времени параметрах потока компонентов топлива, которые могут 
быть заданы в виде явных (CEL-выражения) или табличных (User-Function) зависимо-
стей. 

Инициация зажигания может быть смоделирована через задание подвода энергии 
(Heat transfer) или высокой температуры (Temperature) в зоне зажигания. Эта зона мо-
жет быть условно смоделирована точкой (Source Point) или протяжённой областью рас-
чётной зоны (Subdomain), имитирующей зону искрового разряда. Также условно может 
быть задан нагрев границы (Wall), являющейся поверхностью свечи зажигания. 

Задание свойств рабочего тела производится, как и при расчёте стационарного 
горения, с помощью модели идеальной смеси переменного состава (Ideal Variable Com-
position Mixture) через свойства простых компонентов: исходных реагентов и продук-
тов реакции (как окончательных, так и промежуточных). Компонентный состав моде-
лируемой смеси определяется конкретным набором учитываемых в расчёте реакций, 
который может включать несколько десятков. Самый полный набор реакций среди ис-
следованных в данной работе включал 26 уравнений [7], описывающих прямые и об-
ратные взаимодействия девяти компонентов: H, H2, O, O2, O3, HO2, OH, H2O2, H2O. 
Следует отметить, что из исходного набора компонентов [7] были исключены компо-
ненты реакций с участием азота и аргона, поскольку они неактуальны для горения в 
чистом кислороде в РДМТ. 

Параметры всех компонентов, кроме озона (O3), были взяты из библиотеки «Gas 
Phase Combustion» ANSYS CFX, в которой зависимости свойств газов от температуры 
уже представлены в необходимом виде – через коэффициенты a1…a7 NASA-полино-
мов [8]: 
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где pС  – теплоёмкость [Дж/кг-K]; H – энтальпия [Дж/кг], S – энтропия [Дж/кг-K];  

R – газовая постоянная компонента [Дж/кг-K]; T – статическая температура [K]; a1…a7 
– коэффициенты полинома. 

Свойства озона, отсутствующие в библиотеке ANSYS CFX, были взяты из откры-
той онлайн-базы данных веществ Национального института стандартов и технологии 
(США) [9; 10], где они были представлены коэффициентами A…G уравнения состояния 
Шомейта (Shomate equation): 

 
2 3 2 / ,рС M A Bt Ct Dt E t          (4) 

2 3 4

,
1000 2 3 4

H t t t E
M At B C D F

t
          (5) 

 
2 3

2
 ,

2 3 2

t t E
S M Aln t Bt C D G

t
          (6) 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

67 

где M = 47,9982·10-3 кг/моль – молярная масса озона; t = T / 1000 – безразмерная темпе-
ратура в тысячах кельвинов. 

Как видно из (1)…(6), преобразование коэффициентов уравнений Шомейта в 
NASA-формат с целью их последующего задания в ANSYS CFX невозможно выпол-
нить в явном виде. Поэтому они были вычислены следующим способом: 5 коэффици-
ентов NASA-полинома Cp (a1…a5) были получены решением системы пяти уравнений, 
замкнутых на основании данных о параметрах озона, полученных по уравнениям 
Шомейта (табл. 1, 2). Коэффициенты a6 и a7 были получены решением (2) и (3) соот-
ветственно. Проведённая верификация показала, что полученные таким образом 
NASA-полиномы дают значения свойств озона, отличающиеся от исходных данных 
(уравнений Шомейта) не более, чем на 0,2% во всём диапазоне значений (рис. 2). 

 
Таблица 1. Исходные коэффициенты уравнения Шомейта для свойств озона 

Диапазон температур 
A B C D E F G 

Tmin, K Tmax, K 

300 1200 21,66157 79,86001 -66,02603 19,58363 -0,079251 132,9407 243,6406 

1200 6000 57,81409 0,730941 -0,039253 0,00261 -3,560367 115,7717 294,5607 

 
Таблица 2. Вычисленные коэффициенты NASA-полиномов a1…a7 для свойств озона  

Диапазон 
температур 

a1, - a2, K
-1  a3, K

-2 a4, K
-3 a5, K

-4 a6, K a7, - Tmin, K Tmax, K 

300 1200 372,969 1,999565 -1,949401·10-3 8,498051·10-7 -1,26766·10-10 -167190,2 -2612,66 

1200 6000 1021,46 0,186437 -6,350789·10-5 1,025164·10-8 -6,11160·10-13 -1305734 672041,1 

 

 
 

Рис. 2. Визуализация качества аппроксимации 
точек, заданных по уравнению Шомейта, 

вычисленными NASA-полиномами на примере 
удельной теплоёмкости 

 

Задание начальных условий для не-
стационарного расчёта необходимо про-
водить более тщательно: в отличие от 
стационарного расчёта, где начальными 
условиями могут являться произвольные 
значения параметров в расчётной зоне, 
при нестационарном расчёте в качестве 
начальных условий задаются, как прави-
ло, результаты предварительного стацио-
нарного расчёта. При этом важно, чтобы 
набор компонентов реагирующей смеси 
предварительного стационарного расчёта 
соответствовал набору компонентов про-
должающегося на основе его начальных 
условий нестационарного моделирования. 

Для формирования начальных условий допустимо стационарное моделирование 
горения с использованием модели горения Eddy Dissipation Model (EDM), не учитыва-
ющей скорость химического превращения компонентов в явном виде [11]. Расчёты с 
этой моделью хорошо сходятся и дают приемлемую точность для задания начального 
поля распределения параметров. Тем не менее, модель EDM, как правило [6], завышает 
температуру потока (рис. 3).  

Следует отметить, что вывод о хорошей сходимости модели EDM следует пони-
мать только в сравнении с другими менее стабильными моделями, которые описаны 
ниже. 
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Так, например, полная модель EDM, 
учитывающая скорости реакций, вычис-
ленных как по реагентам, так и по про-
дуктам реакции (параметр B = 0,5, что яв-
ляется значением по умолчанию для AN-
SYS Fluent [13]), позволяет свести расчёт 
только при моделировании системы урав-
нений горения, состоящей не более чем из 
двух реакций. При большем количестве (в 
данном исследовании использовались си-
стемы, содержащие до 26 реакций) ста-
бильного решения можно добиться, толь-
ко отключив в модели EDM учёт скоро-
стей, вычисленных по продуктам реакции 
(параметр B = –1, что является значением 
по умолчанию для ANSYS CFX [11]). Это, 
естественно, отрицательно сказывается на 
точности. 

 
 

Рис. 3. Распределение статической температуры 
при использовании модели горения EDM  

с набором из 24 реакций [12] 
 

Выбор модели горения и системы химических уравнений является, как и в слу-
чае стационарного расчёта [6], довольно сложной задачей. Оценка применимости для 
моделирования нестационарных процессов в РДМТ разных моделей горения в сочета-
нии с разными наборами реакций была основной задачей данного исследования. Для её 
решения были рассмотрены модель горения Finite Rate Chemistry (FRC) [11], которая 
отличается от модели EDM тем, что учитывает скорость протекания химических реак-
ций, вычисленную по уравнению Аррениуса, и модель микропламённого горения (мо-
дель горения во фронте пламени) Flamelet [11]. Модель горения EDM была сразу ис-
ключена из рассмотрения, поскольку её применение обосновано только для процессов 
горения, в которых скорость химических реакций сильно превалирует над скоростью 
их смешения (число Дамкёлера Da >> 1), чего нельзя гарантировать при горении в 
быстро движущемся потоке в камере РДМТ. 

При моделировании нестационарных процессов, как и в случае стационарных 
процессов [6], горение может быть описано как одной брутто-реакцией, так и набором 
(системой) химических реакций разной степени подробности. Меньшее количество ре-
акций позволяет получить более быстрое и стабильное решение ценой игнорирования 
промежуточных химических процессов; при этом обычно температура горения завы-
шается, так как не учитываются потери от недожога промежуточных компонентов. Для 
моделирования переходных процессов горения, в том числе зажигания, необходимо 
рассматривать максимально разветвлённую схему реакций с наиболее подробным ком-
понентным описанием, поскольку процесс воспламенения во многом определяется вза-
имодействием нестабильных быстроразлагающихся компонентов, присутствующих в 
реагирующей смеси в малых концентрациях. В работе были рассмотрены следующие 
сочетания «модель горения» – «набор реакций»: 

 модель FRC с системой реакций [6], составленной из 24 уравнений, взятых из 
[12], с участием 8 компонентов; 

 модель FRC с системой реакций [7], включающая 26 уравнений с участием 9 
компонентов (с добавлением озона О3); 

 Flamelet-модель, использующая для описания схемы горения с участием 8 
компонентов Flamelet-библиотеку. 
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Первые две системы представляют со-
бой традиционное представление химических 
взаимодействий в виде химических уравне-
ний, а третья представляет собой заданную в 
табличном виде информацию о концентрации 
продуктов сгорания при различных соотноше-
ниях топлива и окислителя во фронте пламе-
ни. Flamelet-библиотека формируется до 
начала расчёта с помощью генератора библио-
тек горения CFX-RIF [11] (рис. 4) 

В данной работе был использован 
встроенный (Built In) алгоритм создания биб-
лиотеки на основе модели горения в воздухе 

 
Рис. 4. Создание Flamelet-библиотеки  

с помощью инструмента  
CFX-RIF Flamelet Generator 

водородного топлива (Fuel Module – H2) без учёта образования NOx (Kinetic Scheme – 
without NOx). Замена воздуха на чистый кислород была выполнена изменением компо-
нентного состава окислителя. 

Попытки использования модели FRC не позволили получить решение ни с одной 
из исследуемых схем реакций. Расчёт с системой реакций [6] не удалось свести к схо-
димости, а расчёт с системой [7] сходился, но моделируемое горение не было само-
поддерживающимся: пламя быстро затухало в течение нескольких первых временных 
шагов (рис. 5). 

Следует отметить, что, скорее всего, причиной были ошибки именно в схемах ре-
акций, а не в самой модели горения FRC. Так, например, значения предэкспоненциаль-
ных множителей, главным образом определяющих скорости отдельных реакций, при-
ведённые в справочнике [12] из разных источников, нередко отличались на несколько 
порядков. Скорее всего, использованные в расчёте осреднённые значения не позволили 
получить сбалансированную систему реакций. Что касается схемы реакций [7], то её 
параметры скоростей химических реакций были получены при горении синтез-газа в 
воздухе при невысоких давлениях и, возможно, не применимы при горении чистого во-
дорода в чистом кислороде в условиях высоких давлений РДМТ. В рамках данного ис-
следования не ставилась задача формирования пригодной для РДМТ схемы реакций и 
поэтому уточнения коэффициентов скоростей не проводилось. Таким образом, модель 
горения FRC, по-видимому, может быть применена в предлагаемой методике расчёта 
нестационарных процессов горения, но только в сочетании с уточнённой схемой горе-
ния. 

t = 0,01 мкс t = 0,08 мкс 
Рис. 5. Распределение статической температуры вдоль камеры РДМТ  

с использованием набора реакций для двух моментов времени: 0,01 и 0,08 мкс 
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Расчёт с использованием Flamelet-модели стабильно сходится и даёт адекватную 
картину (рис. 6): при нестационарном моделировании процесса установившегося горе-
ния фронт пламени немного колеблется относительно своего «среднего» положения, 
определённого при стационарном моделировании, а параметры потока (скорости, кон-
центрации компонентов) практически не отличаются от значений, полученных при ста-
ционарном моделировании, за исключением серьёзного снижения температуры до зна-
чений, лишь немного превышающих максимальную температуру горения водорода в 
чистом кислороде (3100-3200 K). 

Сравнение результатов стационар-
ного (рис. 3) и нестационарного (рис. 6) 
моделирования показывает, что горение с 
Flamelet-моделью происходит на границах 
смешения горючего и окислителя не так 
быстро, что связано с конечной скоростью 
химических реакций, не учитываемой ра-
нее в модели EDM.  

Об этом свидетельствует и наличие 
некоторого количества непрореагировав-
ших исходных компонентов топлива и 
промежуточных продуктов горения в кри-
тическом сечении. 

Таким образом, Flamelet-модель го-
рения, позволяющая получить стабильное 
и адекватное решение, может быть реко-
мендована для использования в качестве 
базовой модели при расчёте нестационар-
ных процессов горения в РДМТ. 

 
 

Рис. 6. Распределение статической температуры 
вдоль камеры РДМТ  

с использованием Flamelet-модели горения 

Анализ результатов нестационарного моделирования существенно отличается 
от стационарного в части хранения и визуализации множества картин моделируемого 
процесса. Поскольку по умолчанию на каждом шаге по времени сохраняются парамет-
ры потока для всей расчётной зоны, то для хранения результатов обычно требуется 
большой объём дискового пространства. Для его уменьшения можно настроить (на 
вкладке Output Control в блоке Trn Results) сохранение не всех, а только нужных для 
анализа параметров, а также сохранять их не на каждом временном шаге, а через задан-
ный интервал (обычно 3…5 шагов). В остальном визуализация результатов нестацио-
нарных расчётов в CFD-Post осуществляется аналогично стационарному расчёту за ис-
ключением того, что все картины параметров оцениваются отдельно для каждого вре-
менного шага, выбираемого с помощью инструмента Timestep Selector. Также с помо-
щью инструмента Animations путём ритмичного отображения картин для разных вре-
менных шагов может быть создана анимация изменения параметров (рис. 7). 

На рис. 7 видно, что в поперечном сечении камеры, сделанном на сужающемся 
докритическом участке, существует периодически вращающаяся окружная неравно-
мерность пламени, напоминающая прецессирующее вихревое ядро потока. Рис. 7 при-
ведён как иллюстрация того, что использование нестационарного моделирования даёт 
гораздо больше возможностей для исследования внутрикамерных рабочих процессов. 
Например, на основании полученных результатов может быть вычислена частота и ам-
плитуда прецессии вихря. Применение описанной методики должно сопровождаться её 
валидацией в условиях конкретного применения, как, например, в [14]. 
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t = 0,4 мс 
 
 
 

t = 0,6 мс 

t = 0,8 мс t = 1,0 мс 
 

Рис. 7. Распределение статической температуры в цилиндрическом сечении РДМТ 
с шагом 0,2 мс 

 
Заключение 

Создана методика нестационарного моделирования процессов горения в ракетном 
двигателе малой тяги на газообразном топливе кислород и водород. Исследованы не-
сколько моделей горения и механизмов химической кинетики горения кислорода и во-
дорода. Установлено, что из рассмотренных механизмов моделирования горения толь-
ко Flamelet-модель позволяет стабильно получать адекватные результаты. Использова-
ние модели горения FRC затруднено большим разбросом исходных данных о констан-
тах скоростей известных наборов элементарных химических реакций. Модель горения 
EDM, несмотря на завышение температуры горения, может использоваться для полу-
чения начальных условий. Признанная качественно-адекватной модель горения на ос-
нове Flamelet-библиотек может быть использована в дальнейшем для исследования не-
стабильностей процессов горения, а также переходных процессов, включая зажигание. 
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Отдельным результатом исследования является методика преобразования данных 
о свойствах газов из формы коэффициентов уравнения Шомейта в коэффициенты 
NASA-полиномов. 

 
Работа выполнена при финансовой поддержке Минобрнауки России в рамках ба-

зовой части государственного задания и Совета по грантам Президента РФ в рамках 
стипендиального обеспечения СП-3790.2015.1. 
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The article describes a method of simulating combustion processes in a low-thrust rocket engine. The 
engine operates on gaseous propellants: oxygen and hydrogen. Transient simulation was performed 
using ANSYS CFX software. Three well-known mechanisms of oxygen and hydrogen combustion 
reactions for the stationary mode are considered and described in detail. A method of converting data 
on gas properties specified by coefficients of state equations into the NASA format was developed as 
one of the results of research. It was found that the initial component composition can be obtained fast 
by stationary simulation using an EDM combustion model. The difficulties connected with the 
application of the FRC combustion model, associated with a large scatter of reference data are revealed 
and described. A way of generation of a Flamelet-library with an ANSYS CFX – integrated CFX-RIF 
generator is described. A method of simulation of transient combustion processes in a low-thrust 
rocket engine based on the Flamelet-library is proposed.  Cyclical motion of the temperature field in 
the chamber resembling the precession of a vortex flow core was detected in the course of testing the 
method. The proposed method can be used to study this process and other transient processes in rocket 
engines. 

CFD-simulation; transient combustion processes; low-thrust rocket engine; vortex core precession. 
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