
Научно-технический вестник информационных технологий, механики и оптики, 2026, том 26, № 3 
Scientific and Technical Journal of Information Technologies, Mechanics and Optics, 2026, vol. 26, no 3� 597

	 НАУЧНО-ТЕХНИЧЕСКИЙ ВЕСТНИК ИНФОРМАЦИОННЫХ ТЕХНОЛОГИЙ, МЕХАНИКИ И ОПТИКИ

	 май–июнь 2026	 Том 26 № 3	 http://ntv.ifmo.ru/

	 SCIENTIFIC AND TECHNICAL JOURNAL OF INFORMATION TECHNOLOGIES, MECHANICS AND OPTICS

	 May–June 2026	 Vol. 26 No 3 	 http://ntv.ifmo.ru/en/

	 ISSN 2226-1494 (print)		  ISSN 2500-0373 (online)

©	Архипов П.А., Булат П.В., Ренев М.Е., 2026

doi: 10.17586/2226-1494-2026-26-3-597-606
УДК 51-74

Оптимизация процессов смешения кислород-керосинового газогенератора
Павел Александрович Архипов1, Павел Викторович Булат2,  

Максим Евгеньевич Ренев3

1,2,3 Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова, Санкт-
Петербург, 190005, Российская Федерация
1 arkhipov.pa@inbox.ru, https://orcid.org/0000-0002-9588-7104 
2 pavelbulat@mail.ru, https://orcid.org/0000-0003-0099-9953 
3 renevme@mail.ru, https://orcid.org/0000-0002-0583-0607

Аннотация 
Введение. Представлены результаты оптимизации, направленные на улучшение смешения топлива и 
окислителя при сохранении эксплуатационных характеристик камеры сгорания жидкостного ракетного 
двигателя. Традиционные методы проектирования камер сгорания, описанные в классических учебных 
пособиях, основаны на полуэмпирических методиках, предназначенных, главным образом, для разработки 
мощных ракетных двигателей тягой от нескольких десятков тонн. В настоящее время появляется потребность 
в коммерческих средствах выведения легкого и сверхлегкого класса. Учитывая ограниченные габариты, 
массу и энергетические ресурсы малогабаритных жидкостных ракетных двигателей, особое внимание 
уделяется компактности и надежности работы форсуночных узлов. Рассматриваются вопросы, связанные с 
проектированием и оптимизацией форсуночной головки, обеспечивающей оптимальное смешение компонентов 
на расстоянии от днища форсуночной головки, достаточном для минимизации тепловой нагрузки на него. 
Метод. Применяется метод численного моделирования газодинамики с учетом процессов горения, переноса 
тепла, компонентов топливной смеси и излучения. Для учета жидких фаз кислорода, керосина, для корректной 
скорости движения этих фаз в форсунках используется уравнение состояния псевдогаза. Дроссельные 
характеристики форсунок рассчитаны в программном пакете ANSYS. Глобальная параметрическая оптимизация 
(метод роя частиц) проводилась по углам, диаметрам и расположению форсунок. Для валидации выходных 
параметров использованы расчеты химического равновесия в программном пакете «NASA CEA». Основные 
результаты. Показано, что разработанная методика оптимизации позволяет уменьшить размеры камеры 
сгорания практически в два раза. Сочетание методов численного моделирования процессов смесеобразования 
и горения с алгоритмами оптимизации позволяет проводить предварительную оптимизацию конструкции до 
изготовления опытных образцов, тем самым сокращая затраты на их разработку и изготовление. Обсуждение. 
В сравнении с распространенными подходами — параметрическим перебором, градиентной оптимизацией 
на упрощенных корреляциях, планированием эксперимента и «ручной» настройкой по стендовым сериям — 
предложенный метод опирается на сопряженные расчеты течения и теплообмена с быстрой моделью псевдогаза 
и автоматическим подбором геометрии форсунок по критериям равномерности и устойчивости горения. Это 
сокращает число физических итераций, повышает однородность факела и снижает термонапряженность 
узлов. Области применения рассматриваемого метода оптимизации: форсуночные головки жидкостных 
ракетных двигателей малой и средней тяги, газогенераторы, камеры воспламенения стендовых установок. 
Перспективы рассматриваемого метода: учет нестационарных колебаний и акустики, оптимизация с учетом 
неопределенностей, интеграция ограничений аддитивного производства и автоматизированный синтез каналов. 
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Abstract 
The study presents optimization results aimed at improving fuel–oxidizer mixing while preserving the operational 
characteristics of a liquid rocket engine combustion chamber. Traditional chamber design methods described in classic 
textbooks are based on semi-empirical procedures intended primarily for high-thrust engines delivering several tens 
of tons of thrust. There is now a growing demand for commercial launch vehicles of the light and ultralight classes. 
Given the tight size, mass, and energy budgets of small liquid engines, particular attention is paid to the compactness 
and reliability of injector assemblies. The work addresses the design and optimization of the injector head to achieve 
optimal mixing at a standoff from the injector faceplate sufficient to minimize its thermal load. Computational fluid 
dynamics is applied with combustion, heat transfer, species transport, and radiation. To account for the liquid phases of 
oxygen and kerosene and to represent their velocities in the injectors correctly, a pseudo-gas equation of state is used. 
Injector throttling characteristics are computed in ANSYS. Global parametric optimization (particle swarm method) 
is performed over injector angles, diameters, and layout. “NASA CEA” equilibrium calculations are used to validate 
output parameters. The developed optimization technique reduces combustion chamber dimensions by nearly a factor 
of two. Combining computational fluid dynamics of mixing and combustion with optimization algorithms enables 
preliminary design optimization before prototype fabrication, thereby lowering development and manufacturing costs. 
Compared with common approaches — parametric sweeps, gradient optimization based on simplified correlations, 
design of experiments, and manual tuning through test campaigns — the method relies on coupled flow and heat-transfer 
calculations with a fast pseudo-gas model and automatic selection of injector geometry by criteria of mixture uniformity 
and combustion stability. This reduces the number of physical iterations, improves spray uniformity, and lowers thermal 
stresses on components. Application areas of the suggested method: injector heads for small- and medium-thrust 
liquid engines, gas generators, and ignition chambers of test stands. Prospects of the method: accounting for unsteady 
oscillations and acoustics, optimization under uncertainties, integration of additive manufacturing constraints, and 
automated channel synthesis.
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Введение

Камера сгорания является наиболее сложным и тер-
монапряженным элементом конструкции двигательной 
установки. Термодинамические и химические процес-
сы в камере сгорания отличаются высокой сложностью, 
поэтому традиционно для их проектирования приме-
няются полуэмпирические методики, например [1, 2]. 
Объем камеры определяет время пребывания в ней 
топлива и горения, которое должно быть достаточным 
для завершения сгорания. Чем совершеннее форсуноч-
ная головка, и больше скорость реакций и давление, тем 
меньше объем камеры сгорания.

С целью уменьшения габаритов двигателя необхо-
димо стремиться к уменьшению диаметра головки, т. е. 
к уменьшению шага форсунок и их числа, однако это не 

может быть сделано произвольно. Уменьшение такого 
шага может вызывать ухудшение условий теплоподво-
да. В то же время условия смешения компонентов при 
уменьшении шага улучшаются, так как уменьшается 
неравномерность распределения компонентов по се-
чению.

Для характеристики формы двигателя принято ис-
пользовать следующие параметры.

Безразмерная площадь и приведенная длина камеры 
сгорани	я имеют вид:

	 Fк = 
Fк
Fкр

, lпр = 
Vк
Fкр

,

где Vк — объем камеры сгорания (от форсуночной го-
ловки до критического сечения сопла). Для топливной 
смеси из жидкого кислорода и керосина lпр, как прави-
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ло, равняется 1–1,5 м. Безразмерную площадь выбира-
ют в диапазоне Fк = 3–8.

Тяга жидкостных ракетных двигателей (ЖРД) опре-
деляется давлением в камере сгорания и площадью 
критического сечения сопла. Сочетание данных двух 
факторов приводит к тому, что с уменьшением тяги 
удлинение камеры сгорания lпр/Fк растет, т. е. она ста-
новится более вытянутой.

Современные исследования сосредоточены на по-
вышении эффективности форсуночных головок за счет 
улучшенного распыла, миниатюризации конструкции 
и оптимизации формы камер смешения [3–5]. Особое 
внимание уделяется использованию двух- и многоком-
понентных распыливающих систем (тангенциальных, 
щелевых, конических и центробежных форсунок) для 
достижения высокой однородности топливной сме-
си при минимальных потерях давления. С развитием 
коммерческих космических средств выведения сверх-
легкого класса вновь актуальными становятся обычные 
струйные форсунки, так как в малогабаритных ракет-
ных двигателях стоит задача отодвинуть фронт пламени 
от стенки форсуночной головки с целью недопущения 
ее прогара. Современное состояние научных исследова-
ний указывает на необходимость комплексного подхода 
к проектированию форсуночной головки: от выбора 
типа форсунок и геометрии до численного моделирова-
ния и оптимизации, с обязательной экспериментальной 
верификацией полученных результатов.

Особую актуальность приобретают исследования 
в области малогабаритных ЖРД, где геометрические 
ограничения требуют особого подхода к проектирова-
нию форсунок. Работа [6] демонстрирует, что миниа-
тюризация не только усложняет процессы смесеобра-
зования, но и повышает чувствительность системы к 
отклонениям в параметрах, что требует более строгих 
допусков при изготовлении и сборке. Задача оптимиза-
ции процесса смешения в форсуночной головке ЖРД 
малой тяги приобретает особую важность [7]. В част-
ности, представляет интерес анализ влияния геометрии 
размещения форсунок, углов впрыска, соотношения 
массовых расходов и скоростей истечения струй ком-
понентов топлива на структуру потока и эффективность 
смешения. Также отмечается актуальность примене-

ния оптимизационных алгоритмов, включая методы 
топологической и параметрической оптимизации, ге-
нетические алгоритмы и методы машинного обучения 
для выбора конструктивных параметров форсуночной 
головки [8–10].

Современные методы численного моделирования 
открывают новые возможности для оптимизации кон-
струкции форсуночной головки без необходимости 
проведения большого числа дорогостоящих огневых 
испытаний. С развитием численных методов моделиро-
вания широкое распространение получили подходы на 
основе численных расчетов газодинамики для анализа 
процессов распыла, испарения и горения. В работах 
[6, 11, 12] рассмотрены модели распыла (например, 
модель Lagrangian Spray и Eulerian-Eulerian). 

В настоящей работе изучены вопросы, связанные с 
проектированием форсуночной головки, обеспечива-
ющей оптимальное смешение компонентов на мини-
мальном расстоянии от днища форсуночной головки, 
достаточном для минимизации тепловой нагрузки на 
него. Работа является продолжением исследования [13].

 Постановка задачи исследования

Рассмотрим упрощенную модель цилиндрической 
камеры сгорания (рис. 1) ЖРД малой тяги (в классе тяги 
15–25 кН) с плоской форсуночной головкой, состоящей 
из цилиндрических форсунок горючего (керосин) и 
окислителя (жидкий кислород). Поставлена задача: 
найти оптимальное расположение форсунок, углы их 
наклона, длины и диаметры, обеспечивающие наилуч-
шие характеристики смешения, минимальные размеры 
камеры сгорания, а также допустимую величину тепло-
вого потока в сторону стенки форсуночной головки.

З	а основу геометрии приняты результаты расчетов 
гипотетической камеры сгорания, выполненные по 
работам [1, 2], диаметр камеры сгорания — 80 мм, 
длина 120 мм. 

М етод решения

Поставленная задача решается в численном пакете 
Ansys Fluent 2022 R2. Условно решаемую систему урав-

1

2

3

a b

Рис. 1. Геометрия камеры сгорания жидкостного ракетного двигателя: разрез (a); расчетная область — сектор 60° (b).
1 — массовый расход кислорода 0,725 кг/с при температуре 50 К; 2 — массовый расход керосина 0,27 кг/с при температуре 300 К; 

3 — выходное сечение с заданным статическим давлением 80 бар

Fig. 1. Geometry of the combustion chamber of a liquid propellant rocket engine: section (a), calculation domain — sector 60° (b). 
1 is oxygen mass flow rate of 0.725 kg/s at a temperature of 50 K; 2 is kerosene mass flow rate of 0.27 kg/s at a temperature of 300 K; 

3 is outlet section with a preset static pressure of 80 bar



Оптимизация процессов смешения кислород-керосинового газогенератора

Научно-технический вестник информационных технологий, механики и оптики, 2026, том 26, № 3 
600 Scientific and Technical Journal of Information Technologies, Mechanics and Optics, 2026, vol. 26, no 3

нений можно поделить на две части: «газодинамику 
горения» и «динамику капель». Модель трехмерная, 
система уравнений стационарная.

Часть 1. Представлены уравнения Reynolds Averaged 
Navier–Stokes k-ω Shear Stress Transport (RANS SST) 
для сжимаемой среды — совершенный газ-смесь, пере-
нос компонент «species transport» с учетом горения по 
турбулентной модели «Eddy dissipation concept» [14], 
учитывающей процесс смешения компонент, реакции 
в тонких масштабах с пульсациями температуры, из-
лучение по модели Direct-Ordinate с коэффициентами 
поглощения для смеси wssga-domain-based (лучевая 
модель с излучением и поглощением газами, пламена-
ми). Рассматриваются компоненты: керосин (циклодо-
декан) [15], сажа, а также кислород, атом кислорода, 
угарный газ, углекислый газ, водород, атом водорода, 
гидроксильный радикал, гидропероксильный радикал, 
перекись водорода, пары воды. Схема реакций комби-
нирована, использованы 37 реакций. Из работы [15] 
взято разложение керосина до сингаза с водородом или 
до сажи, догорание этих веществ описывается схемой 
Grimech 3.0.

Часть 2. Показан процесс испарения капель жидких 
керосина, кислорода. В ходе испарения следует учесть 
значительное снижение плотности компонент из-за на-
грева после форсуночной головки и затраты энергии на 
этот процесс. Отметим, что упрощенные, эмпирические 
зависимости использовались для создания геометрии 
форсуночной головки первого приближения.

До получения продуктов сгорания происходит не-
сколько процессов преобразования исходного жидкого 
топлива. Это дробление капель (процесс 1); испаре-
ние капель (процесс 2); перемешивание капель и их 
воспламенение (процесс 3); диффузионное горение 
(процесс 4).

В [1, 2] приведены эмпирические зависимости, по-
зволяющие находить время полного протекания со-
ответствующего процесса в зависимости от скорости 
течения, углов соударения капель горючего с каплями 
жидкого кислорода и т. д. Соответственно, можно по-
лучить зависимости доли прореагировавшей топливной 
смеси, в рамках соответствующего физико-химиче-
ского процесса, от продольной координаты x/Lк, где 
Lк — длина камеры сгорания. Поскольку эмпирические 
зависимости образуют систему алгебраических урав-
нений, то их решение хорошо поддается оптимизации 
методами глобальной оптимизации, например, методом 
роя частиц или аналогичными методами. 

Для струйных форсунок была принята схема цилин-
дрического дросселя. Форсунки располагались попарно 
под углом друг к другу.

Форсуночная головка представляет собой конструк-
тивный элемент, обеспечивающий дозированную пода-
чу жидкой или газожидкостной среды с последующим 
ее распылением. Анализ распределения основных ха-
рактеристик течения в пределах форсуночной головки 
необходим для оптимизации процессов распыления и 
повышения эффективности работы устройства в це-
лом. Внутренний поток в форсуночной головке можно 
условно разделить на три характерные зоны: зону под-
вода (впускную часть), камеру подготовки потока, зону 

формирования и выхода струи (сопло). В каждой из этих 
зон наблюдаются специфические гидродинамические 
	процессы, оказывающие влияние на параметры выход-
ного потока. Характеристики течения в форсуночной 
головке формируются под влиянием геометрии каналов, 
режима подачи жидкости и конструкции выходного 
отверстия. 

Существует несколько методов разной степени 
сложности, позволяющих рассчитывать процессы 1‒4. 
Первый, самый грубый, метод — описание струй ка-
пель как газовых потоков с коррекцией плотности и 
скорости потока. Он применим только при очень малых 
размерах капель, когда инерция частиц мала (низкие 
числа Стокса), что, в целом, не соответствует постав-
ленной задаче. Второй — моделирование потоков ка-
пель как континуальных течений псевдогаза (флюида) 
с контролем расходонапряженностей и критериев подо-
бия по числу Рейнольдса (Re), Маха (M), Вебера (We) 
(для контроля условия разрушения капель). Третий — 
условно точный метод расчета двухфазовых течений, 
расширенный метод Лагранжа с первичным дробле-
нием струи на капли и расчетом движения капель в 
газовой среде, соударение капель между собой со вто-
ричным дроблением, испарения в результате действия 
излучения и теплопередачи от газа к жидкости. 

Третий метод весьма затратный по времени разра-
ботки постановки задачи и очень требовательный к 
вычислительным ресурсам.

В настоящей работе выбран второй метод — мето-
да псевдогаза. Модель псевдогаза является контину-
альной, т. е. струи считаются сплошными, отдельные 
капли в расчете не выделяются и не рассчитываются. 
В отличие от модели идеального газа, в котором не учи-
тывается взаимодействие молекул между собой, в псев-
догазе (флюиде) эта модель присутствует. В результате 
потоки жидкости считаются также, как и потоки газа, 
но производится корректировка плотности таким об-
разом, что соблюдается закон сохранения расхода. Для 
корректного пересчета в ANSYS используются таблицы 
для соответствующих веществ. Встроенный алгоритм 
ANSYS позволяет рассчитывать течение испаряющейся 
жидкости по одной модели с парами газа, т. е. задача 
является однофазной, что существенно ускоряет расчет 
и упрощает постановку задачи.

В результате определено, что часть 2 модели — 
определение плотности по уравнению состояния ре-
ального газа Соава–Редлиха–Квонга [16] для каждой 
компоненты смеси. 

Уравнение состояния: 

	 p = 
RT

Vm – b
 – 

α(Tr, ω)
Vm(Vm + b) + b(Vm – b)

,

	 α(Tr, ω) = [1 + m(1 – Tr
0,5)]2,

	 m = 0,37464 + 1,57426ω – 0,26992ω2,

где R — универсальная газовая постоянная; T — абсо-
лютная температура; Vm — мольный объем; α – моди-
фицирующая функция; Tr — температура, нормиро-
ванная на критическое значение; ω — ацентрический 
фактор; параметр b подбирается под заданные крити-
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ческие параметры. Для керосина задаются следующие 
критические параметры [17]: температура 658 К, давле-
ние 1817 кПа, плотность 227 кг/м3, ацентрический фак-
тор 0,574; для кислорода — 154 К, 5043 кПа, 436 кг/м3  
и фактор 0,021.

Свойства всей смеси вычисляются по правилу 
смешения идеального газа. Для каждой отдельной 
компоненты используются встроенные зависимости 
теплоемкости, коэффициентов вязкости, теплопрово-
дности. При расчете плотности всей смеси учтено, что 
компоненты могут быть жидкими, более плотными, но 
плотность снижается при нагреве, в том числе из-за 
фазового перехода жидкостей в газы. Поверхностное 
натяжение, столкновение капель игнорируются. Однако 
можно отметить значительные тепловые потоки в капли 
от излучения, что приводит к их быстрому испарению. 
Таким образом, возможно пренебречь межкапельными 
эффектами в соответствии с процессами 1 и 2.

Модель горения в камере сгорания учитывает тот 
факт, что струи «жидких» компонент не могут загореть-
ся до испарения и смешения, поскольку в них смеси 
плотные, ультрабедные или ультрабогатые.

Начальные условия и розжиг. Камера сгорания 
предварительно полностью заполняется компонента-
ми керосина и кислорода без рассмотрения горения 
за счет проведения серии итераций до получения ста-
ционарного решения: жидкие кислород и керосин в 
своих камерах подачи до форсунок. Далее вручную 
изменяется решение для области за форсуночной го-
ловкой до выхода из камеры сгорания: компоненты 
заменяются на сухой углекислый газ, температура опре-
деляется равной 300 К. С этого момента модель готова 
к получению итогового решения с пламенем в камере 
сгорания. На серию итераций задается зона розжига 
толщиной 1 см, расположенная сразу за форсуночной 
головкой у двух внутренних рядов форсунок, в виде 
источника тепловой мощности. При этом мощность по-
добрана так, чтобы температура в этой зоне превысила 
1500 К. После достижения такой температуры в расчет-
ной области наблюдалось надежное распространение 
пламени вдоль форсуночной головки и в направлении 
выхода.

Для исследования использован решатель со следу-
ющими настройками: density-based (неявный решатель 
уравнений газодинамики через вычисление плотности 
среды) для RANS SST, Stiff solver (жесткий решатель) 
для реакций горения, элементы сетки имеют второй 
порядок для всех уравнений. Задается 416 тыс. эле-
ментов-сот на 1/6 сектора камеры сгорания от полной 
геометрии. Число элементов подобрано так, что массо-
вые расходы на входах и выходе равны, а дальнейшее 
уменьшение элементов сетки не изменяет заметным 
образом решение в том числе в зоне горения.

Оптимизация форсуночной головки. Опти
мизация выполнялась поэтапно. На первом этапе чис-
ленным методом рассчитывались дроссельные характе-
ристики форсунок при заданных расходах и перепадах 
давления. На основе этих характеристик, с использо-
ванием полуэмпирических зависимостей [1, 2], выпол-
нялся предварительный расчет процессов 1–3, а также 
приводилась оценка требуемой приведенной длины 

камеры сгорания для базового набора геометрических 
параметров. В качестве исходной конфигурации рас-
сматривалась форсуночная головка с тремя кольцевыми 
рядами парных форсунок, наклоненных под углом 15° 
к оси, центральным блоком форсунок, формирующих 
запальную зону, и периферийным кольцом форсунок 
горючего, обеспечивающих завесное охлаждение сте-
нок камеры сгорания.

На втором этапе формировалась задача параметри-
ческой оптимизации методом роя частиц. Вектор опти-
мизируемых параметров включал углы наклона, диаме-
тры и координаты расположения форсунок окислителя 
и горючего. В качестве целевой функции использова-
лась требуемая приведенная длина камеры сгорания, 
определяемая по полуэмпирической методике [1, 2] из 
условия достижения заданной степени преобразования 
топливного потока. Минимизация проводилась при вы-
полнении следующих ограничений: сохранение задан-
ных суммарных расходов компонентов и коэффициента 
избытка окислителя, ограничение перепадов давления 
на форсунках, обеспечение минимального расстояния 
от форсуночной головки до начала зоны горения (отде-
ление фронта пламени от днища), а также геометриче-
ских и технологических ограничений по шагу и количе-
ству форсунок и доле расхода горючего, направляемого 
на завесное охлаждение стенок.

После завершения оптимизационного расчета 
(третий этап) выбиралась лучшая конфигурация, для 
которой выполнялись детальные численные расчеты 
течения и горения в камере сгорания по методике, опи-
санной выше. По результатам этих проверочных рас-
четов уточнялись распределения температур и тепло-
вых потоков, а также степень выгорания компонентов. 
Полученные данные использовались для корректировки 
геометрии форсуночной головки и, при необходимости, 
для повторного запуска оптимизационной процедуры. 
В результате нескольких итерационных циклов была 
получена конфигурация форсуночной головки, обе-
спечивающая требуемые характеристики смешения 
при допустимых тепловых нагрузках и минимально 
возможной приведенной длине камеры.

Проектирование форсуночной головки

Проведен процесс создания геометрии итоговой 
форсуночной головки (рис. 1, b). Для этого выполнен 
расчет упрощенной геометрии одиночной форсунки 
без горения. Диапазон рассматриваемых параметров 
подобран с учетом эмпирических формул из [1, 2]. Угол 
конуса — 11°. Граничные условия: вход в форсунку — 
массовый поток (3‒70 г/с), выход — статическое дав-
ление в камере сгорания 80 бар. Плотности керосина 
и кислорода: 780 и 1150 кг/м3. Варьируется диаметр 
форсунок от 0,8 до 2 мм.

Анализ распределения скорости, давления, турбу-
лентности и направления потока позволяет оценить 
эффективность распыления и служит основой для 
оптимизации конструкции форсунок в инженерных 
приложениях. На рис. 2 приведен пример результатов 
расчета. Дроссельные характеристики форсунок полу-
чены методом псевдогаза.
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Получен перепад статического давления 4 бар, ско-
рость истечения достигает 44 м/с. Через 5 мм от фор-
сунки скорость снижается до 30 м/с. Угол раскрыва 
конуса струи близок к 11° конуса фаски.

С учетом полученных результатов и [1, 2] построена 
«нулевая» версия всей форсуночной головки. Форсунки 
распределены по трем кольцам равномерно по площади 
форсуночной головки и имеют одинаковые размеры. 
Результаты расчетов приведены в табл. 1.

Удлинение форсунок для всех случаев lc/dc = 2,5, где 
lc и dc — длина и диаметр форсунки (при коэффициенте 
расхода μф = 0,8), фаски e = 0,0015, угол распыла 2αф 
принят равным 10°. Количество форсунок зафиксиро-
вано. Приведенные результаты послужили исходными 
данными для начала процесса оптимизации с резуль-
татами (табл. 2, рис. 3) первой версии форсуночной 
головки.

В ходе оптимизации выделились несколько струк-
турных групп форсунок, обозначенных на рис. 3, b.

Длина камеры сгорания взята равной 120 мм, исходя 
из рекомендаций [1, 2]. При этом проведены одномер-
ные оценки скорости дробления капель, их последую-
щего испарения, сгорания с учетом скорости истечения 
из форсунок. Ожидается при такой длине полнота сго-
рания на уровне 98 %.

Результаты численного расчета. После получе-
ния дроссельных характеристик форсунок выполнен 
полный численный расчет горения в камере сгорания с 
геометрией форсуночной головки, полученной в ходе 

оптимизации (рис. 3). В первой половине камеры про-
исходит распыление и поджиг топливных компонент, 
после второй половины температура среды имеет зна-
чение не меньше 1600 К, что больше температур кипе-
ния рассматриваемых жидких фаз и температуры само-
воспламенения керосина (рис. 4, a). Скорость течения 
к выходу из диффузора достигает 180 м/с (рис. 4, b). 
Взаимное влияние форсунок друг на друга приводит к 
тому, что в центре ухудшена подача компонент. В связи 
с этим создана вторая версия форсуночной головки с 
расширенными форсуночными отверстиями в центре.

Для новой форсуночной головки также были про-
ведены расчеты. На рис. 5 показано распределение 
статической температуры в камере сгорания вдоль 
продольного сечения. Полученные оптимизированные 
результаты подобны рассчитанным ранее, однако в ряде 
моментов есть заметные улучшения.

Расчетные характеристики оптимизированных фор-
сунок даны в табл. 3. Исчезли следы колебаний (волни-
стые распределения температуры), вредные для работы 
двигателя, что означает более благоприятные условия 
для горения. Керосин сгорает полностью, кроме заве-
сы охлаждения, хотя бы до угарного газа и воды или 
разлагается на водород и сажу уже к первой половине 
длины камеры сгорания. Далее по течению массовая 
доля керосина пренебрежимо мала. Небольшая часть 
керосина как завеса движется вдоль стенки тонким 
слоем и горит хуже, чем в центре камеры, защищая 
стенки двигателя от температуры. Полнота сгорания 
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Рис. 2. Распределения на плоскости сечения вдоль оси: скорости (а); давления (b)
Fig. 2. Distributions on the section plane along the axis: speed (a); pressure (b)

Таблица 1. Начальные данные для оптимизации
Table 1. Initial data for optimization

Параметр, единица измерения
Значение

окислитель горючее

Перепад давления на форсунке, МПа 0,4 0,4
Коэффициент расхода 0,8 0,8
Действительная скорость истечения, м/с 21,2 25,6
Число форсунок, шт. 87 32
Площадь поперечного сечения форсунки, м2 2,07×10–6 2,50×10–6

Диаметр поперечного сечения форсунки, м 0,0016 0,0018
Расход компонента через форсунку, кг/с 0,05 0,05
Угол наклона результирующей струи, град 0
Углы наклона струй компонентов, град 16,50 13,55
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Сотовая зона со стехиометрическим
соотношением горючего и окислителя
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топливной смесью Форсунки завесного
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Рис. 3. Результат оптимизации схемы размещения форсунок: 1 — центральные (зона розжига и прогрева); 2 — сотовые;  
3 — гексагональные; 4 — парные; 5 — завесные

Fig. 3. Result of optimization of the injector placement scheme: 1 is central (ignition and heating zone); 2 — honeycomb;  
3 — hexagonal; 4 — paired; 5 — curtain

Таблица 2. Параметры форсунок после оптимизации
Table 2. Injector parameters after optimization

Величина Компонент Центральные Сотовые Гексагональные Парные Завесные

G, кг/с
окислитель 0,030 0,067 0,072 0,075 –
горючее 0,010 0,063 0,050 0,050 0,019

nф, шт.
окислитель 6 36 18 6 –
горючее 6 6 6 6 30

dc, м
окислитель 0,0012 0,0019 0,0019 0,0020 –
горючее 0,0008 0,0020 0,0018 0,0018 0,0011

lc, м
окислитель 0,0031 0,0047 0,0048 0,0049 –
горючее 0,0020 0,0050 0,0044 0,0044 0,0027

2αф, град. — 10
αо, град. — 8 16 12 14 –
αг, град. — 20 14 14,5 17,5 0

Примечание: «—» — данные отсутствуют. G — массовый расход; nф — количество форсунок; αo и αг — углы наклона форсунки 
окислителя и горючего.

a b

50 435 820 1210 1600 1980 2360 2750 3140 3520 3900 0 18,2 36,4 54,5 72,7 90,8 109 127 145 163 182

T, К v, м/с

Рис. 4. Поля температуры (а) и скорости (b) в продольном сечении
Fig. 4. Temperature (a) and velocity (b) fields in a longitudinal section
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керосина и образующихся из него водорода и угарного 
газа существенно возросла. 

Распределение температуры на внутренних стенках 
камеры сгорания представлено на рис. 6. В данной мо-
дели камера сгорания пока не имеет внешнего охлаж-
дения, и в таком случае ее температура не превышает 

1530 К. Температура на стенке форсуночной головки 
не превышает 500 К, что удовлетворяет постановке 
задачи — не допустить ее прогара.

Результаты численного расчета второго вари-
анта форсуночной головки. Видно, что результаты 
первого этапа оптимизации близки к теоретическим 

a b

50 420 790 1160 1530 1900 2270 2640 3000 3370 3740 0 21 42 63 84 105 126 147 168 189 210

T, К v, м/с

Рис. 5. Линии уровня статической температуры (а) и скорости (b) в продольном сечении
Fig. 5. Lines of static temperature (a) and velocity (b) in longitudinal section

Таблица 3. Результаты оптимизации форсуночной головки
Table 3. Results of injector head optimization

Тип Количество Расход на 1 шт., г/с Диаметр, мм Скорость, м/с

Керосин
Центральные 1 60 1,9 32,2
Сотовые 6 63 2,0 32,2
Гексагональные 6 50 1,8 32,2
Парные 6 50 1,8 32,2
Завесные 30 10 0,8 32,2

Кислород
Центральные 6 30 1,3 26,5
Сотовые 36 67 1,9 26,5
Гексагональные 18 72 1,9 26,5
Парные 6 75 2,0 26,5

Таблица 4. Параметры потока на выходе оптимизированной камеры сгорания
Table 4. Flow parameters at the outlet of the optimized combustion chamber

Величина Значение Теоретические оценки, пакет «NASA CEA» 

Скорость, м/с 180,00 —
Давление полное, МПа 8,20 8,00
Расход топлива полный, кг/с 5,95 5,95
Коэффициент избытка окислителя, α 0,82 0,80
Температура полная, К 3300,00 3700,00
Температура стенки, К 1530,00 2000,00
Состав продуктов сгорания, %

керосин
пары воды
углекислый газ
угарный газ
углерод
водород
кислород

4,20
19,00
25,50
34,80
0,10
1,30
7,00

—
24,00
30,00
34,00
—
0,50
4,00

Примечание: «—» — теоретические оценки не вычислялись.
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(табл. 4), которые получены с применением пакета 
«NASA CEA»1 для вычисления состава продуктов сго-
рания в жидкостных ракетных двигателях, но есть не-
которые недостатки. В центре через форсунки малого 
диаметра керосин проходит с сильным замедлением и 
смесь нестехиометрическая. Целесообразно д	альние 
ряды форсунок для кислорода сделать менее скорост-
ными, уменьшить затраты керосина на пристеночную 
завесу, заменить 6 центральных форсунок для керосина 
на одну более крупную.

Заключение

1 Chemical Equilibrium with Applications // NASA: офици-
альный сайт. Glenn Research Center [Электронный ресурс].  
URL: https://www.nasa.gov/glenn/research/chemical-equilibrium-
with-applications/ (дата обращения: 28.11.2025).

Представлены результаты оптимизации форсуноч-
ной головки камеры сгорания жидкостного ракетного 
двигателя малой тяги. В основу положены известные 
полуэмпирические методики проектирования струйных 
форсунок и выбора геометрии и параметров камеры 
сгорания. В первоначальном варианте было задано 
равномерное парное размещение струйных форсунок 
горючего и окислителя вдоль трех колец, а также за-
веса системы охлаждения стенки и запальный блок 
форсунок в центре форсуночной головки. Для расчета 
форсунок использован заложенный в пакет ANSYS 
метод псевдогаза, который позволяет единообразно мо-
делировать и потоки жидкости, и их пары. Выполнено 
тестирование данного метода и рассчитаны дроссель-
ные характеристики форсунок, которые в дальнейшем 
использованы в процессе итерационных расчетов.

 На каждой итерации выполнялся проверочный 
численный расчет горения в камере сгорания, в ходе 
которого вычислялись поля температуры, скорости, а 
также концентрации компонентов топлива и продуктов 
их сгорания. В ходе нескольких итераций удалось со-
кратить длину области горения на 1/3, по сравнению с 
вариантом, полученным в первом цикле оптимизации, 
добиться почти равномерного поля течения поперек 
камеры сгорания, полноты сгорания и температуры 
продуктов на выходе из камеры сгорания, близких к 
теоретическому пределу.

Разработанная методика оптимизации позволила, 
по сравнению с традиционными полуэмпирическими 
методами, уменьшить объем камеры сгорания почти в 
два раза без ухудшения ее характеристик.

50 200 350 490 790 940 1080 1230 1380 1530640 Т, К

Рис. 6. Линии уровня температуры внутренних стенок
Fig. 6. Temperature level lines of the internal walls
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