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Жидкостные газогенераторы (ЖГГ) являются дополнительными огневыми агрегатами в сис-

теме питания жидкостных ракетных двигателях (ЖРД). ЖГГ обеспечивают работу агрегатов 

питания турбонасосного агрегата (ТНА) двигателя путем подачи продуктов сгорания (ПС) на 

привод турбины.  

Основными критериями эффективности генераторного газа является комплекс (RT)гг и термо-

динамические свойства смеси, зависящие от температуры, давления, степени избытка окислителя 

и энтальпии топлива, отнесенной к условиям подачи в форсунки ГГ. Изменение параметров гене-

раторного газа приводит к изменению параметров мощности турбины за счет его влияния на 

адиабатную работу турбины Lад. В зависимости от рассматриваемой схемы двигателя, ПС ГГ 

могут совершать работу и в других агрегатах и элементах двигателя, а также оказывать влияние 

на множество параметров ЖРД. Среди основных можно отметить: 

 мощность бустерной газовой турбины бустерного турбонасосного агрегата (БТНА) в случае 

отбора генераторного газа после ГГ или турбогаза после основной турбины; 

 температура подогрева хладагента в теплообменном аппарате, введенном в ГГ; 

 удельный импульс жидкостной ракетной двигательной установки (ЖРДУ), зависящий от ко-

личества и свойств турбогаза, поступающего в выхлопной патрубок двигателя (для схемы двига-

теля без дожигания генераторного газа); 

 смесеобразование в камере сгорания (КС) за счет дожигания турбогаза, поступающего после 

турбины в камеру двигателя (для схемы двигателя с дожиганием генераторного газа); 

 параметры огневой стенки двигателя в случае применения высокотемпературной газовой за-

весы путем вдува генераторного газа в сверхзвуковую часть сопла. 
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Для множества пар топлив при горении в ГГ характерна неравновесность ПС (особенно в углево-

дородных топливах). В связи с тем, что ПС при горении кислородно-водородной смеси в силу про-

стоты реакции успевают сформироваться при пребывании в ГГ (т. е. время химического равновесия 

ПС меньше или равно времени пребывания в ГГ), их термодинамические параметры возможно дос-

товерно определять с помощью программ, моделирующих реакции химического равновесия. 

В данной статье исследован вопрос получения достоверных результатов термодинамических 

расчетов генераторного газа при низком и высоком коэффициентах избытка окислителя. Прове-

дена верификация параметров, полученных в программах «Астра» и Rocket Propulsion Analysis  

с расчетными значениями. Определена наиболее подходящая программа для выполнения инженер-

ных расчетов и моделирования термодинамики жидкостных газогенераторов. 
 

Ключевые слова: газогенератор ЖРД, термодинамические параметры ЖГГ, кислород-

водородное топливо, равновесный состав продуктов сгорания.  
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Liquid gas generators (LGG) are additional firing units in the power system of liquid rocket engines 

(LPRE). The LGG ensure the operation of the power units of the turbopump unit (TPU) of the engine by 

feeding combustion products (CP) to the turbine drive. 

The main criteria for the efficiency of the generator gas is the complex (RT)gg and the thermodynamic 

properties of the mixture, depending on temperature, pressure, the degree of excess of the oxidizer and the 

enthalpy of the fuel, attributed to the conditions of supply to the nozzles of the GG. Changing the 

parameters of the generator gas leads to a change in the turbine power parameters due to its effect on the 

adiabatic operation of the Lad turbine. Depending on the engine circuit under consideration, CP GG can 

perform work in other units and elements of the engine, as well as influence many parameters of the LPRE. 

Among the main ones can be noted: 

 the power of the booster gas turbine of the booster turbopump unit (BTPU) in the case of the se-

lection of the generator gas after the GG or turbogas after the main turbine; 

 the temperature of heating the refrigerant in the heat exchanger introduced in the GG; 

 specific impulse of a liquid rocket propulsion system (LRPS), depending on the quantity and 

properties of the turbogas entering the exhaust pipe of the engine (for the engine circuit without after-

burning the generator gas); 

 mixing in the combustion chamber (CC) due to afterburning of turbogas entering the engine chamber 

after the turbine (for the engine circuit with afterburning of generator gas); 

 parameters of the firing wall of the engine in the case of using a high-temperature gas curtain  

by blowing generator gas into the supersonic part of the nozzle. 
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For many pairs of fuel during combustion in GG, the nonequilibrium of combustion products is 

characteristic (especially in hydrocarbon fuels).Due to the fact that the combustion products (CP) during 

the combustion of an oxygen-hydrogen mixture, due to the simplicity of the reaction, have time to form 

while staying in the GG (i.e., the time of chemical equilibrium of the CP is less than or equal to the time of 

stay in the GG), their thermodynamic parameters can be reliably determined using programs that simulate 

chemical equilibrium reactions. 

In this article, the issue of obtaining reliable results of thermodynamic calculations of generator gas at 

low and high coefficients of oxidant excess is investigated. Verification of parameters obtained in the 

programs “Astra” and “Rocket Propulsion Analysis” with calculated values was carried out. The most 

suitable program for performing engineering calculations and modeling the thermodynamics of liquid gas 

generators has been determined. 

 

Keywords: LPRE gas generator, thermodynamic parameters of the of the LGG, oxygen-hydrogen fuel, 

equilibrium composition of combustion products. 

 

Введение 

В ближайшие десятилетия задачей многих стран является достижение углеродной нейтраль-

ности. Несмотря на низкий процент загрязнения атмосферы от запусков ракет-носителей по 

сравнению с выбросами загрязняющих веществ промышленными предприятиями, на ракето-

строительную отрасль накладываются некоторые ограничения, вынуждающие её становиться 

экологичнее. 

Одним из главных инструментов по достижению углеродной нейтральности является аль-

тернативная энергетика, перспективным топливом которой является водород благодаря своей 

химической кинетике [1]. Так, еще в прошлом веке водород в паре с кислородом был успешно 

использован в качестве топлива ЖРД [2; 3]. Разработанные в Советском Союзе ЖРД [4], рабо-

тающие на топливной паре кислород – водород, не могут конкурировать с современными дви-

гателями по показателям эффективности [5]. 

Следуя трендам экологичности [6] и учитывая высокую энергетику водорода, встает вопрос 

о проектировании новых [7] или модификации имеющихся ЖРД, работающих на данном топ-

ливе [8]. При этом большинство современных ЖРДУ имеют в своем составе ЖГГ, в котором на 

основе экзотермических процессов разложения или горения соответствующих веществ проис-

ходит выработка генераторного газа со сравнительно низкой температурой порядка 500–1300 К 

[9]. Наличие в схеме двигателя газогенератора позволяет осуществлять дросселирование путем 

регулирования соотношения компонентов топлива в ГГ [10], таким образом происходит изме-

нение термодинамических параметров газа, который приводит в действие турбину ТНА.  

Особенностью рабочего процесса ЖГГ является протекание рабочего процесса с малым 

подводом тепловой энергии к топливу. За счёт этого химические реакции протекают более 

медленно, чем в камере ЖРД [11]. Вследствие этого возможны появления высокотемператур-

ных жгутов [12], которые характеризуются увеличенными температурами с неупорядоченным 

составом компонентов топлива [13], наличие которых оказывает негативное воздействие на ло-

патки турбины [14]. Соответственно состав продуктов сгорания получается неравновесным. 

При этом современные программы анализа термодинамических параметров продуктов сгора-

ния (такие как RPA и Астра) позволяют проводить расчеты только при равновесном составе. 

Исходя из этого, встает вопрос о получении достоверных значений параметров генераторного 

газа, ответить на который возможно путем создания математических моделей [15], учитываю-

щих неравновесность состава [16].  

Применение топливной пары кислород-водород должно позволить избежать процедуры соз-

дания математических моделей благодаря меньшему количеству химических реакций, проте-

кающих в процессе горения. В связи с этим необходимо произвести верификацию расчетных 

значений термодинамических параметров генераторного газа и данных, полученных в про-

граммах определения характеристик равновесия. 
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Применение кислорода и водорода в качестве компонентов топлива ЖРД позволяет добить-

ся высоких значений удельного импульса тяги (УИТ). При этом появляется возможность ис-

пользовать данные двигатели в составе многоразовых ракетно-космических систем [17]. 

Преимуществом восстановительных (ВГГ) и окислительных (ОГГ) ЖГГ на кислород-

водородных компонентах топлива является химическая кинетика самого топлива, позволяющая 

приводить турбины и достигать высоких значений адиабатной работы при достаточно низком 

или высоком коэффициенте избытка окислителя (КИО). Вместе с этим ПС дают высокую рабо-

тоспособность газа, а также достаточную сходимость экспериментальных данных с термодина-

мическим расчётом [18]. 

 

Расчёт термодинамических параметров смеси ЖГГ на кислород-водородном топливе 

Расчёт термодинамических параметров генераторного газа проводился в программах Rocket 

Propulsion Analysis (RPA) и «Астра». Данные программы позволяют получать свойства продук-

тов сгорания при равновесном составе газа.  

Программа «Астра» создана в Московском государственном техническом университете им. 

Н. Э. Баумана и предназначена для определения характеристик равновесия, фазового и химиче-

ского состава произвольных систем, в том числе для термодинамического расчета ЖРД [19]. 

RPA является многоплатформенным инструментом анализа, предназначенным для исполь-

зования в концептуальном и предварительном проектировании химических ракетных двигате-

лей [20]. RPA использует расширяемую библиотеку химических веществ, основанную на тер-

модинамической базе данных НАСА и термодинамической базе данных Л. В. Гурвича, которая 

включает данные по многочисленным видам горючих и окислителей.  

В табл. 1 [9] представлены термодинамические параметры окислительного генераторного газа 

[21], соответствующие равновесному составу и не учитывающие реального рабочего процесса.  

В табл. 2 приведены рассчитанные значения восстановительного генераторного газа.  

Сравнение рассчитанных параметров генераторного газа в программах «Астра» и RPA со 

значения из табл. 1 и 2 проводилось по следующим параметрам: R – газовая постоянная; T – 

температура в ГГ; k – показатель изоэнтропы расширения, соответствующий степени расшире-

ния газа; С* – характеристическая скорость.  
 

Таблица 1 

Параметры окислительного генераторного газа кислород-водородного топлива 
 

αгг pгг, 

МПа 
Параметр 

8 9 10 11 13 14 15 16 

T, К 1449 1313 1199 1103 945 881 824 773 

R, Дж/(Кг∙К) 287,9 284,8 282,3 280,3 277,2 275,9 274,9 274 

ккр 1,282 1,29 1,297 1,304 1,317 1,323 1,328 1,334 
10…25 

C*, м/с 974 920 873 833 764 735 709 684 

 

Таблица 2 

Химический состав и параметры восстановительного генераторного газа  

кислород-водородного топлива 
 

αгг pгг, 

МПа 
Параметр 

0,07 0,08 0,09 0,1 0,12 0,14 0,16 0,18 

mH2O 0,402 0,435 0,467 0,496 0,545 0,593 0,639 0,662 

mH2 0,598 0,565 0,533 0,504 0,455 0,407 0,361 0,338 
0,1…50 

R, Дж/ 

(Кг∙К) 
2665 2540 2415 2313 2131 1954 1868 1698 

T, К 553 631 709 785 935 1081 1220 1355 

ккр 1,389 1,382 1,379 1,375 1,36 1,35 1,331 1,321 0,1 

к100 1,407 1,402 1,401 1,399 1,388 1,38 1,363 1,355 



 

 
 

Сибирский аэрокосмический журнал. Том 25, № 1 
 

 60 

Окончание табл. 2 
 

αгг pгг, 

МПа 
Параметр 

0,07 0,08 0,09 0,1 0,12 0,14 0,16 0,18 

T, К 564 642 720 797 948 1094 1234 1369 

ккр 1,393 1,386 1,381 1,377 1,361 1,349 1,331 1,321 10 

к100 1,41 1,405 1,402 1,4 1,386 1,376 1,36 1,352 

T, К 606 686 766 847 999 1148 1290 1427 

ккр 1,392 1,385 1,379 1,373 1,358 1,341 1,327 1,314 50 

к100 1,408 1,403 1,399 1,395 1,382 1,367 1,355 1,344 

 

Опираясь на значения КИО для работы двухкомпонентных ОГГ и ВГГ по данным табл. 1, 2 

расчёты проводились в диапазонах 0,07 ≤ α ≤ 0,18 и 8 ≤ α ≤ 16. 
 

Сравнение результатов расчётов термодинамических параметров смеси ВГГ в про-

граммах RPA и «Астра» 

При анализе результатов расчета массовых долей, полученных в программе «Астра», была 

подтверждена сходимость данных со средней погрешностью не более 0,54 % (рис. 1). В то вре-

мя как значения, полученные в RPA (рис. 2), имеют среднюю погрешностью не более 0,69 %. 
 

 
 

Рис. 1. Химический состав генераторного газа при низких КИО, полученный в программе «Астра» 
 

Fig. 1. Chemical composition of generator gas at low COE obtained in the Astra program 

 

 
 

Рис. 2. Химический состав генераторного газа при низких КИО (RPA) 
 

Fig. 2. Chemical composition of generator gas at low COE (RPA) 
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На рис. 3 представлена зависимость газовой постоянной R от коэффициента избытка окис-

лителя, которая не соответствует расчетным значениям на 0,7 и 1,3 % в программах «Астра» и 

RPA соответственно. 

 

 
 

Рис. 3. Значения газовой постоянной при низких КИО 
 

Fig. 3. Values of the gas constant at low COE 

 
При давлениях 0,1 и 10 МПа (рис. 4) значения температур были получены со средней по-

грешностью не более 0,5 %. Температуры, полученные при давлении 50 МПа, отличаются от 

расчетных температур на 6 % в обеих программах. 

 

 
 

Рис. 4. Температуры генераторного газа при давлении 10 МПа и низких КИО 
 

Fig. 4. Generator gas temperatures at a pressure of 10 MPa and low COE 

 
На рис. 5 представлены полученные в программе RPA и Astra значения показателя изоэн-

тропы расширения, соответствующего критическому перепаду давлений (pгг/pa = 2). При ана-

лизе величин было выявлено, что они имеют близкую сходимость (не более 0,57 %) с расчет-

ными данными.  

Значения показателя изоэнтропы расширения k100, полученные в RPA, имеют несоответст-

вие расчетным данным 10 %, а результаты, полученные по программе ASTRА – M, показывают 

качественную сходимость (рис. 6). Средняя погрешность термодинамических расчётов приве-

дена в табл. 3. 
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Рис. 5. Показатель изоэнтропы расширения при давлении в ГГ 10 МПа и низких КИО 
 

Fig. 5. Isentropy of expansion at a pressure in GG of 10 MPa and low COE 

 

 
 

Рис. 6. k100 при давлении в ГГ 10 МПа и низких КИО 
 

Fig. 6. k100 at a pressure in GG of 10 MPa and low COE 

 

Таблица 3 

Средняя погрешность относительно рассчитанных значений восстановительного генераторного газа 
 

Погрешность, % 
Параметр 

Астра RPA 

mH2O 0,47 0,55 

mH2 0,61 0,82 

R 0,7 1,3 

T 2,51 2,60 

ккр 0,69 0,23 

k100 1,04 9,54 

 

Сравнение результатов расчётов термодинамических параметров смеси ОГГ в про-

граммах RPA и «Астра» 

На рис. 7–9 приведены графики зависимостей газовой постоянной, температуры, характери-

стической скорости от коэффициента избытка окислителя. Зависимости получены для окисли-

тельного генераторного газа в диапазоне давлении в газогенераторе 10–25 МПа. Результаты 

термодинамического расчёта, проведённого в программах «Астра» и RPA, показывают доста-
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точную сходимость с расчетными значениями (табл. 4). Максимальная погрешность парамет-

ров составляет не более 0,21 %. 
 

 
 

Рис. 7. Значения газовой постоянной при высоких КИО 
 

Fig. 7. Values of the gas constant at high COE 

 

 
 

Рис. 8. Температуры генераторного газа при давлениях 10–25 МПа и высоких КИО 
 

Fig. 8. Generator gas temperatures at pressures of 10.25 MPa and high COE 

 

 
 

Рис. 9. Зависимость характеристической скорости от КИО 
 

Fig. 9. Dependence of the characteristic velocity on the COE 
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Таблица 4 

Средняя погрешность относительно рассчитанных значений окислительного генераторного газа 
 

Погрешность, % 
Параметр 

Астра RPA 

T 0,59 0,10 

R 0,02 0,02 

ккр 0,04 0,09 

C* 0,18 0,03 

 
Заключение 

Верификация параметров смеси генераторного газа на кислород-водородном топливе при низ-

ких и высоких КИО позволила установить, что большинство значений, полученных в программе 

«Астра», обладают лучшей сходимостью с расчетными данными при низких КИО и на 0,15 % 

уступает программе RPA при высоких КИО. Недостатком программы «Астра» является невоз-

можность получить массовые доли и требование дополнительного пересчета из других долей. 

Значения термодинамических параметров генераторного газа, полученных в программе 

RPA, также имеют достаточную сходимость. К недостаткам RPA можно отнести невозмож-

ность провести расчёт при КИО равном меньше 0,1. 

В результате выявлено, что обе программы могут быть использованы для инженерных рас-

четов и моделирования термодинамики ЖГГ. Удалось подтвердить достаточную сходимость 

расчетов термодинамических параметров восстановительных и окислительных газогенераторов 

на кислород-водородном топливе значениям из расчетов, учитывающих неравновесность со-

става генераторного газа [22]. 
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