
14

Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 2, 2009

В настоящее время совершенствование
существующих и разработка перспективных
ракетных двигателей летательных аппаратов
ведется на основе численного моделирова-
ния термогазодинамических свойств продук-
тов сгорания топлив этих двигателей. Зна-
ние этих свойств должно обеспечивать на-
дежное определение удельных параметров и
расходно-тяговых характеристик, в том чис-
ле таких, как удельный импульс тяги в пусто-
те, расходный и тяговый комплексы, секунд-
ный расход топлива.

Широкий круг задач управления лета-
тельными аппаратами, решаемых с помощью
ракетных двигателей (маневрирование, ори-
ентация, стыковка, торможение и др.), опре-
деляет большое многообразие характеризую-
щих их параметров, таких, как тяга, компонен-
ты топлива, давление в камере сгорания, со-
отношение компонентов, геометрическая сте-
пень расширения сопла и ряд других. Такое
многообразие формирует многомерное про-
странство исходных данных для расчета тер-
могазодинамических свойств продуктов сго-
рания топлив ракетных двигателей различ-
ного целевого назначения (маршевые двига-
тели первых и вторых ступеней ракет-носи-
телей (РН), двигатели верхних ступеней РН,
разгонных блоков и межорбитальных букси-
ров, жидкостные ракетные двигатели малой

тяги для управления пространственным по-
ложением космических аппаратов).

В большинстве случаев на сегодняшний
день для удовлетворения этой потребности
используется фундаментальный справочник
[1], который содержит результаты компьютер-
ного термогазодинамического расчёта с ис-
пользованием модели идеального ракетного
двигателя, но имеет формат бумажных таб-
лиц. Справочник существенно облегчает не-
обходимые расчёты термогазодинамических
свойств продуктов сгорания различных топ-
лив, однако в настоящее время не полностью
удовлетворяет потребностям разработчиков
по следующим причинам:

- справочник не переиздавался с мо-
мента его первого издания (в период с 1971
по 1978 гг. было издано 10 томов), и в после-
днее время появилось много новых компо-
нентов топлив;

- при использовании справочника в бу-
мажной форме возникает необходимость ин-
терполяции и аппроксимации термогазоди-
намических свойств, так как их значения
представлены лишь в реперных точках;

- невозможно вписать академический
справочник в классической бумажной форме
в современный процесс безбумажной техно-
логии проектирования ракетных двигателей.

Кроме того, на современном этапе со-
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здания ракетных двигателей в связи с повы-
шением требований к точности расчёта тер-
могазодинамических свойств продуктов сго-
рания всё более актуальным становится учёт
неидеальности рабочего процесса. Так, на-
пример, в ЖРДМТ эта неидеальность прояв-
ляется в неполном выделении химической
энергии из-за диффузного характера процес-
сов горения, а также значительной неравно-
мерности эпюры соотношения компонентов
на входе (это соотношение обычно характе-
ризуется величиной коэффициента избытка
окислителя (αок)). Имеющиеся эксперимен-
тальные результаты показывают, что для ка-
мер сгорания штатных ЖРДМТ величина αок
может находиться в диапазоне значений от
0,1 до 3,0 (рис. 1, 2) [2]. Поэтому существует
потребность в точном и быстром определе-
нии необходимых термогазодинамических
свойств продуктов сгорания в более широ-
ком диапазоне αок, чем в [1], а также с учётом
действительной, а не только идеальной тем-
пературы продуктов сгорания.

Кроме того, расчёт в более широком ди-
апазоне значений αок, позволяет решать сле-
дующие задачи:

- определение характеристик генера-
торного газа;

- определение термогазодинамических
свойств в пристеночном слое камер сгорания
и сопел ракетных двигателей.

В настоящее время для определения тер-
модинамических характеристик генераторно-
го газа используются приближённые методы,
которые не обеспечивают необходимой точ-
ности расчёта. Чтобы повысить точность рас-
четного определения характеристик генера-
торного газа, необходимо иметь возможнос-
ти их численного расчёта в следующих харак-
терных диапазонах:

- для компонентов топлива азотный тет-
раксид (АТ) и несимметричный диметилгид-
разин (НДМГ) αок находится в диапазоне от
3,5 до 25, поскольку для этого топлива чаще
всего используются окислительные газогене-
раторы;

- для компонентов топлива О2 и Н2 αок
находится в диапазоне от 0,025 до 0,15, по-
скольку для этого топлива чаще всего исполь-
зуются восстановительные газогенераторы;

- для компонентов топлива О2 и керо-
син αок в диапазоне от 8 до 30, поскольку для

Рис. 1. Экспериментальная эпюра соотношения компонентов на входе в сопло штатного ЖРДМТ
тягой 100 Н на компонентах АТ и НДМГ:

1 – эпюра соотношения компонентов; 2 – соотношение компонентов в зоне контакта
струй окислителя с продуктами сгорания переходной зоны; 3 – среднее соотношение

компонентов на входе в сопло по расходам компонентов



16

Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 2, 2009

этого топлива чаще всего используются окис-
лительные газогенераторы.

Кроме того, для ЖРДМТ желательна
возможность расчета термогазодинамических
свойств при малых αок в диапазоне от 0,05
до 0,3, что обусловлено возможностью фор-
мирования восстановительного пристеноч-
ного слоя. И, наконец, в настоящее время су-
ществует потребность расчёта термогазоди-
намических свойств продуктов сгорания ра-
кетных двигателей при больших значениях
геометрической степени расширения сопла

aF  (вплоть до значений aF  порядка тысячи),
что обусловлено желанием максимально уве-
личить составляющую удельного импульса в
пустоте, которую дает сверхзвуковая часть
сопла.

В связи с этим в научно-исследователь-
ском центре космической энергетики (НИЦ
КЭ) Самарского государственного аэрокосми-
ческого университета (СГАУ) при участии
автора был разработан электронный справоч-
ник (далее е-справочник) по термогазодина-
мическим свойствам продуктов сгорания топ-
лив ракетных двигателей с учётом неидеаль-
ности рабочего процесса.

Идея е-справочника заключается в по-
лучении необходимой информации о термо-
газодинамических свойствах продуктов для

заданных исходных данных с помощью ком-
пьютерной модели. При этом точность по-
лучаемой с помощью е-справочника инфор-
мации и форма её представления должна со-
ответствовать фундаментальному справочни-
ку [1].

В основу е-справочника положена фи-
зико-математическая модель равновесного
состава продуктов сгорания, представляющая
собой нелинейную систему l+m+1 алгебраи-
ческих уравнений для химического равнове-
сия продуктов сгорания, дополненная урав-
нениями для определения констант равнове-
сия химических реакций, а также энтальпии
и энтропии индивидуальных веществ, входя-
щих в продукты сгорания [3]:

1) уравнения диссоциации (закона дей-
ствующих масс) для молекулярных составля-
ющих

ln ln ln 0j ij
i

p Ki jp a +− =∑ , j = 1, 2, 3, ..., l;

(1)
2) уравнения сохранения вещества для

атомарных составляющих

ln[ ( ) ] ln ln 0ij j T
j i iT

a n n M b+ −− =∑ ,

i = 1, 2, 3, ..., m; (2)
3) уравнение, выражающее закон Даль-

тона:

Рис. 2. Эпюра соотношения компонентов в зоне взаимодействия струй окислителя с восстановительной пе-
реходной зоной для штатного ЖРДМТ тягой 100 Н на компонентах АТ и НДМГ
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ln ln 0ppqq
− =∑ , q l m= + . (3)

В системе уравнений (1)…(3):
l – количество молекулярных компонент в
составе продуктов сгорания;
m – количество атомарных компонентов в
продуктах сгорания;
p – парциальное давление;
pq – парциальное давление q-го компонента
в смеси, q = 1, 2,…l + m;
aij – число атомов i-го химического элемента
в компоненте j;
Т – температура;
nq – число молей q-го компонента в смеси;
MT - число молей топлива;
Kj – константа равновесия для реакции дис-
социации j-го компонента на атомы, опре-
деляемая для смеси следующим выражени-
ем:

ln j

o o o oa S S a I Iij iji j i j
i iK

R R To o

− −

= −

∑ ∑
, j = 1, 2, 3, ..., l;

0
iT iÃ î ê iîb b b κα χ= + ,   i = 1, 2, 3, ..., m;

где Ro  – универсальная газовая постоянная;

oSq  – стандартная энтропия компонента q;

oIq  – стандартная энтальпия компонента q;

iTb  – количество атомов i-го химического эле-
мента в условной молекуле топлива;

iÃb  – количество атомов i-го химического эле-
мента в условной молекуле горючего;

iî êb  – количество атомов i-го химического эле-
мента в условной молекуле окислителя;

0χ  - мольный стехиометрический коэффици-
ент соотношения компонентов.

В ряде случаев, когда в число учитыва-
емых индивидуальных веществ диссоцииро-
ванной и ионизированной смеси включают-
ся все возможные вещества, для которых име-
ется необходимая информация (термодина-
мические функции в нужном диапазоне тем-
ператур), система может состоять из несколь-
ких десятков уравнений. Сложность и трудо-

ёмкость решения подобных систем уравне-
ний общеизвестна. В настоящее время они
обычно решаются на ЭВМ. Одним из наибо-
лее употребительных и удобных методов ре-
шения таких систем является метод Ньютона
[3].

Для решения системы нелинейных
уравнений методом Ньютона каждое из урав-
нений системы (1)…(3) записывается через
начальные значения корней уравнений и по-
правки к ним и раскладывается в ряд Тэйло-
ра по степени не выше первой. Таким обра-
зом, система нелинейных уравнений приво-
дится к системе уравнений, линейных отно-
сительно поправок. Решение этой системы
линейных уравнений позволяет определить
поправки к неизвестным и уточнить значе-
ния корней. Затем расчёт повторяется с но-
выми значениями неизвестных до достиже-
ния необходимой точности.

Линеаризованная система уравнений
выглядит следующим образом:

1 1 ,r rr r
j iij j

a
i

δ∆ ∆+ +− = −∑  j = 1, 2, 3, ..., l, (4)

ln ln lnr r r r
j j i jij

p pa K
i

δ = − +∑ ;

1 11r r r r r r rr
ij j i i i M i ija p p B B

j
∆ ∆ δ∆ + ++ + − = −∑ ,

i = 1, 2, 3, ..., m, (5)

r r r
i ij j i

j
B a p p= +∑ ,

ln ln lnr r r
i i T iTB M bδ = − − ;

1r r r r
q q p

q
p pΣ∆ δ+ = −∑ ,     q l m= + , (6)

r r
q

q
p pΣ = ∑ ,

ln lnr r
p p pΣδ = − ,

где сокращённо обозначены:

lnq qp∆ ∆= , (7)
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lnM TM∆ ∆= . (8)

Уточнение неизвестных производится
по формулам:

1 1ln lnr r r
q q qp p ∆+ += + , (9)

1 1ln lnr r r
T T MM M ∆+ += + , (10)

где r – номер приближения.
Численное решение системы уравне-

ний (4, 5, 6) позволяет определять химичес-
кий состав продуктов сгорания при извест-
ных значениях давления и температуры ра-
бочего тела, а затем с учётом химического со-
става определить и все необходимые термо-
газодинамические параметры продуктов сго-
рания.

При определении этих параметров на
входе в сопло считаем, что давление в каме-
ре сгорания задано, а к указанным выше
l+m+1 неизвестным добавляется температу-
ра продуктов сгорания, что вызывает необ-
ходимость использования дополнительного
уравнения. В качестве такого уравнения выб-
рано уравнение сохранения полной энталь-
пии. С учетом допущения о том, что тепло-
обмен с окружающей средой отсутствует, а
скорость рабочего тела в пределах камеры
сгорания пренебрежимо мала и принимает-
ся равной нулю, это уравнение для единицы
массы топлива записывается следующим об-
разом:

0co Ti i− = , (11)

где coi  - полная энтальпия продуктов сгора-
ния на входе в сопло; Ti  - энтальпия топли-
ва.

Применяя метод Ньютона к уравнению
(11), получим уравнение

( )

10 ln ln
ln

, .

r

rT

p

r
p T

R T M p
T

r rC T i i p Tco

∆
µ

∆

+ ∂ ⋅ ⋅ +   ∂  

+ ⋅ = −

(12)

Для численного решения системы урав-
нений (4)-(6) и (12) до достижения заданной
точности применялась итерационная проце-
дура расчёта, использующая начальное при-
ближение по составу продуктов сгорания и
температуре.

Результаты расчёта химического соста-
ва и температуры продуктов сгорания в ка-
мере сгорания являлись начальным прибли-
жением для расчёта течения продуктов сго-
рания в любом заданном сечении сопла.

Расчёт процесса течения продуктов сго-
рания начинается с определения равновесно-
го состава продуктов сгорания в минималь-
ном сечении сопла. Для определения зара-
нее неизвестных значений p и T в минималь-
ном сечении используется уравнение сохра-
нения энтропии и уравнение, выражающее
условие расширения продуктов сгорания до
заданного числа Маха. Эта система дополни-
тельных уравнений является нелинейной,
которая с помощью метода Ньютона преоб-
разовывается в линейную систему уравнений
относительно поправок к p и T.

После определения параметров продук-
тов сгорания в минимальном сечении сопла
проводится расчёт течения в дозвуковой и
сверхзвуковой части сопла.

Так же, как и в минимальном сечении
сопла, для определения неизвестных заранее
значений p и T при расчёте параметров тече-
ния в до- и сверхзвуковой частях сопла необ-
ходимо использовать два дополнительных
уравнения. Одним из этих уравнений явля-
ется уравнение сохранения энтропии. Второе
уравнение выражает условие расширения
продуктов сгорания до заданной геометри-
ческой степени расширения сопла либо до
заданного давления на срезе сопла.

Изложенная методика расчёта, реализо-
ванная в компьютерной форме с использова-
нием языка программирования Fortran, со-
ставляет основу созданного е-справочника.
Апробация этого справочника проводилась
путем сравнения полученных с его помощью
результатов расчета термогазодинамических
свойств продуктов сгорания с результатами,
приведёнными в фундаментальном справоч-
нике [1], который был принят за эталон.
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Для апробации были выбраны наибо-
лее часто используемые топлива, а именно:
АТ и НДМГ; кислород и водород; кислород и
керосин, - для которых имеются данные в
фундаментальном справочнике [1] по термо-
газодинамическим свойствам продуктов сго-
рания.

Были приняты одинаковые с [1] усло-
вия для расчёта c использованием е-справоч-
ника по таким параметрам, как давление в
камере сгорания, коэффициент избытка окис-
лителя (αок = 0,3…5), давление на срезе со-
пла.

Сравнение показало, что отличие в ре-
зультатах расчета значений термогазодинами-
ческих свойств продуктов сгорания с исполь-
зованием данных [1] не превышает десятых
долей процента, что свидетельствует о при-
емлемой точности данных, получаемых с
помощью е-справочника.

В процессе апробации е-справочника
были выявлены границы его расчётных воз-
можностей по диапазону значений αок. Ог-
раничения этих возможностей заключались
в том, что расчёт термогазодинамических
свойств продуктов сгорания за полученны-
ми границами определенного диапазона зна-
чений αок становился невозможным из-за по-

тери устойчивости расчёта. Поэтому следу-
ющий этап исследований был связан с выяс-
нением причин ограничений из-за потери
устойчивости расчёта.

Известно, что численное решение сис-
темы нелинейных алгебраических уравнений
методом Ньютона очень чувствительно к
выбору начальных приближений. В связи с
этим было принято решение исследовать за-
висимость устойчивости численного расче-
та от начального приближения. Исследова-
ние проводилось по величинам парциальных
давлений индивидуальных веществ. В резуль-
тате исследования получены зависимости
этих парциальных давлений от количества
итераций для каждого из индивидуальных хи-
мических элементов, входящих в состав про-
дуктов сгорания. В качестве примера неустой-
чивого характера процесса расчёта на рис. 3
показана зависимость парциального давления
ОН от номера итерации N, а на рис. 4 пред-
ставлен график устойчивого расчёта для Н2
для области, в которой электронный справоч-
ник позволяет получать значения термогазо-
динамических свойств продуктов сгорания.

В результате проведённого численного
исследования было выявлено, что для неко-
торых составляющих продуктов сгорания (та-

Рис. 3. Процесс потери устойчивости при расчёте парциального давления “ОН”
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ких как О, Н, NO, OH, N2) начальное прибли-
жение формируется с недостаточной точно-
стью. На основе проведённого численного
исследования была разработана модель фор-
мирования начальных приближений для пар-
циальных давлений индивидуальных ве-
ществ. Источником данных для этой модели
служат условные химические формулы ком-
понентов топлив. Разработанная модель фор-
мирует индивидуальные начальные прибли-
жения для каждого из используемых в расчё-
те топлива.

На рис. 5 в качестве примера представ-
лены зависимости от αок начального прибли-

жения для парциального давления атомарно-
го кислорода в исходном варианте (кривая 2)
и с использованием разработанной модели
(кривая 1), а также представлены результаты
расчёта с использованием итерационной
процедуры (кривая 3).

Использование разработанной модели
формирования начального приближения по-
зволило существенно расширить диапазон
значений αок, в котором обеспечивается устой-
чивость расчёта термогазодинамических
свойств продуктов сгорания. Границы этого
диапазона для ряда топлив представлены в
табл. 1. Для сравнения показан диапазон зна-

Рис. 4. Процесс устойчивого расчета парциального давления молекулярного водорода

Рис. 5. Зависимость парциального давления атомарного кислорода от αок
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чений αок, для которых приведены результа-
ты расчёта в фундаментальном справочнике
[1]. Сравнение показывает, что разработан-
ный е-справочник позволяет проводить рас-
четы в более широком по сравнению с [1]
диапазоне значений αок.

В табл. 2…9 в области, близкой к сте-
хиометрической, представлены результаты
использования е-справочника для топлив,
отсутствующих в справочнике [1]. Расчёты
были проведены для перспективных приме-
нительно к ЖРД компонентам топлива О2 и
метан, а также для перспективного топлива
ГТД (воздух и Н2) (в этих таблицах нижние
индексы означают: ос – вход в сопло; * - ми-
нимальное сечение; а – срез сопла).

Из представленных табл. 2…9 следует,
что е-справочник позволяет получать необ-
ходимые данные о термогазодинамических
свойствах продуктов сгорания для идеального
процесса сгорания компонентов топлив, све-
дения о которых отсутствуют в фундамен-

тальном справочнике [1]. При этом для топ-
лив, представленных в [1], разработанный
е-справочник позволяет рассчитывать тер-
могазодинамические свойства продуктов сго-
рания в существенно более широком диапа-
зоне значений αок (табл. 1), включая значе-
ния αок, соответствующие рабочим процес-
сам восстановительных и окислительных
газогенераторов. И, наконец, разработанный
е-справочник позволяет определять парамет-
ры термогазодинамических свойств продук-
тов сгорания не только для идеального, но и
для неидеального процесса сгорания компо-
нентов топлив с учетом неравномерности
эпюры соотношения компонентов, а также
неполного выделения химической энергии
из-за диффузного характера процесса горения.
Достоверность разработанной методики рас-
чёта обуславливается, во-первых, обеспече-
нием сходимости численного решения с за-
данным уровнем погрешности во всем диа-
пазоне значений αок, во-вторых, согласова-

Таблица 1
Вид справочника АТ + НДМГ О2 + Н2 О2 + керосин 

Электронный 
справочник 

αок = 0,25…12 αок = 0,065…22 αок = 0,31…9,5 

справочник [1] αок = 0,3…4,0 αок = 0,3…5,0 αок = 0,4…5,0 

 

Результаты расчётов для топлива О2 и метан

Таблица 2. Результаты расчета  
температуры 

αок ocT  ∗T  aT  
0,7 3196 3028 1138 
1,0 3305 3168 1980 
1,2 3261 3125 1809 

 
Таблица 4. Результаты расчета удельной 

замороженной теплоемкости 
αок pfocC  ∗pfC  pfaC  
0,7 2,470 2,191 2,023 
1,0 2,202 2,191 2,042 
1,2 2,075 2,064 1,888  

Таблица 3. Результаты расчета 
молекулярного веса 

αок ocµ  ∗µ  aµ  
0,7 19,37 19,60 20,28 
1,0 22,52 22,84 26,04 
1,2 23,97 24,30 27,23 

 
Таблица 5. Результаты расчета удельной 

теплоемкости 
αок pocC  ∗pC  paC  

0,7 6,669 5,914 2,307 
1,0 9,307 9,288 4,882 
1,2 8,296 8,201 2,404  
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нием с результатами академического справоч-
ника [1] в той области αок , которая представ-
лена в этом справочнике.
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THERMOGASODYNAMIC PROPERTIES OF ROCKET ENGINE
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NON-IDEAL CHARACTER OF THE WORKING PROCESS
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The paper shows the expediency of developing an electronic reference book on thermogasodynamic properties
of rocket engine combustion products taking into consideration the non-ideal character of the working process. The
description of the physico-mathematical model used and the algorithm of numerical solution of the model’s equations
are given. The results of the approbation of the reference book developed are outlined. Its possibilities as applied to the
improvement of the existing small thrust liquid-propellant rocket engines (STLPRE) as well as for developing liquid-
propellant rocket engines and gas-turbine engines using promising fuel components are analysed.
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