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ВВЕДЕНИЕ

Жидкостные реактивные системы (ЖРС) двух-

компонентных двигателей малой тяги находят 

широкое применение в качестве исполнитель-

ных органов при управлении полетом послед-

них ступеней ракет-носителей. ЖРС предназна-

чена для формирования траектории выведения 

и обеспечение требуемой точности выведения 

ступени, угловой стабилизации ступени на пас-

сивном участке траектории, создания управля-

ющих усилий на активном участке траектории, 

создания продольной перегрузки для обеспече-

ния сплошности компонентов топлива на вхо-

де в маршевый двигатель перед многократными 

включениями, ориентации ступени в положе-

ние, требуемое для отделения космических ап-

паратов, ориентации ступени перед уводом ее с 

орбиты.

В ЖРС с традиционной пневмогидравличес-

кой схемой питание управляющих блоков (УБ) 

осуществляется из автономных баков, запол-

нение которых происходит из баков маршевого 

двигателя (МД) в процессе полета на активном 

участке траектории. Подача компонентов топ-

лива (КТ) к управляющим блокам осуществля-

ется с помощью газовытеснительной системы 

давлением газа от 10 до 20 бар, причем вытесне-

ние происходит через гибкие разделительные ус-

тройства, устраняющие контакт газовой подуш-

ки с жидким компонентом топлива, сохраняя 

степень газонасыщения на уровне, имеющем 

место в баке маршевого двигателя. Такие уровни 

давления в системе питания УБ и практическое 

их постоянство в процессе всех этапов функци-

онирования гарантируют чисто жидкостные ре-

жимы течения топливных компонентов.

УДК 523.5:629.07

В. И. Тимошенко 1, Ю. В. Кнышенко 1, В. М. Дураченко 2, В. М. Анищенко 2 

1 Институт технической механики Национальной академии наук Украины 

  и Государственного космического агентства Украины, Днепропетровск
2 Государственное предприятие «Конструкторское бюро «Южное» им. М. К. Янгеля», Днепропетровск

ВОПРОСЫ ОТРАБОТКИ УПРАВЛЯЮЩЕЙ ЖИДКОСТНОЙ 
РЕАКТИВНОЙ СИСТЕМЫ С ПИТАНИЕМ ИЗ МАГИСТРАЛЕЙ 
МАРШЕВОГО ДВИГАТЕЛЯ ПОСЛЕДНЕЙ СТУПЕНИ РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

Анализируются проблемные вопросы, возникающие при переходе от автономного питания жидкостной реактивной сис-
темы (ЖРС) управления полетом последней ступени ракеты-носителя к питанию из магистралей маршевого двигате-
ля. Формулируются основные положения расчетно-методического обеспечения и дается информация о методах наземной 
стендовой отработки таких систем. Основные особенности работы ЖРС при питании из топливных магистралей мар-
шевого двигателя иллюстрируются результатами расчетного обоснования и стендовой отработки системы ЖРС раке-
ты космического назначения «Циклон-4». 

Ключевые слова: жидкостная реактивная система, управляющий блок, математическая модель, магистрали питания, 
топливный клапан, камера сгорания, стендовая отработка, маршевый двигатель, расчет, эксперимент.

Космічна енергетика та двигуни
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В настоящее время для последних ступеней 

ракет-носителей рассматривается вариант пита-

ния ЖРС напрямую из топливных магистралей 

маршевого двигателя. Этот вариант обеспечива-

ет уменьшение массы ступени за счет ликвида-

ции автономных баков КТ и газобаллонной вы-

теснительной системы, что позволяет увеличить 

массу выводимого на орбиту полезного груза. 

Кроме того, за счет более полной выработки га-

рантийных остатков топлива из баков МД воз-

растает энергоэффективность ЖРС, что расши-

ряет возможности по маневрированию ступени 

в космосе, разведению нескольких КА на инди-

видуальные орбиты, а также уводу ступени с ор-

биты с минимальным остатком топлива.

Основные особенности работы ЖРС с пита-

нием ее из топливных магистралей маршевого 

двигателя связаны с тем, что давление компонен-

тов топлива на входах в ЖРС определяется в ос-

новном давлением газового наддува топливных 

баков маршевого двигателя (не превышающего 

2—6 бар). При этом давления газонасыщенных 

топливных компонентов на входах в ЖРС ока-

зываются близкими к граничным значениям, 

соответствующим условиям газовыделения и 

образования двухфазной газожидкостной среды. 

Результатом этого является локальное снижение 

скорости распространения возмущений в не-

сколько раз. Этот эффект может возрастать при 

переходных режимах работы маршевого двига-

теля (многократных запусках и остановах), со-

провождающихся провалами давления и гидро-

ударами. Длительное понижение общего уровня 

давлений в магистралях ЖРС создает опасность 

формирования в КТ, поступающих в ЖРС, миг-

рирующих газовых пробок, нарушающих работу 

управляющих блоков. 

Пониженные входные давления в ЖРС оп-

ределяют выбор камер сгорания (КС) управля-

ющих блоков с рабочим давлением, близким к 

атмосферному.

Создание ЖРС с питанием из топливных ма-

гистралей МД требует расчетного и эксперимен-

тального обоснования условий функционирова-

ния отдельных УБ и всей ЖРС совместно с МД. 

В данной работе обсуждаются вопросы развития 

расчетно-методического обеспечения для рас-

сматриваемого варианта ЖРС при ее стендовой 

наземной отработке. Основные особенности 

возникающих проблемных вопросов иллюст-

рируются на примере разработки ЖРС для тре-

тьей ступени ракеты космического назначения 

(РКН) «Циклон-4», разрабатываемой в рамках 

совместного проекта Украины и Бразилии.

Известные методы расчета ЖРС справед-

ливы для уровней давлений газонасыщенных 

компонентов топлива в магистралях питания 

УБ, которые исключают образование двухфаз-

ных газожидкостных потоков [1, 3, 11, 13]. Для 

рассматриваемого варианта ЖРС эти методы 

потребовали существенной доработки в части 

учета локальных (по сечениям трубопроводов 

и во времени) процессов газовыделения и об-

ратного растворения выделившегося газа, что 

обусловлено возмущениями от работы МД (за-

пуски, остановы, выработка топлива из баков) 

[7, 8].

Методы стендовой отработки ЖРС с тради-

ционной системой питания представлены в ра-

ботах [1, 5, 11]. В условиях питания ЖРС из ма-

гистралей МД с многократными включениями 

наземная стендовая отработка данной системы 

имеет свою специфику, связанную с низким дав-

лением в камерах УБ. Это требует проведения 

испытаний управляющих блоков (автономно 

для одиночных УБ и для всей системы в целом) 

в вакуумной камере с обеспечением давлений 

на срезах сопел, соответствующих полетным 

условиям.

Особой проблемой является проведение ком-

плексных совместных огневых испытаний ЖРС 

и МД, что обусловлено их гидравлической свя-

зью по системам питания и необходимостью 

вакуумирования срезов сопел каждого из УБ. 

Особенности проведения таких испытаний рас-

смотрены в работах [9, 10].

Целью данной работы является иллюстрация 

применения разработанного для ЖРС подобно-

го типа метода расчета при постановке и прове-

дении стендовой наземной огневой отработки.

Ниже для цельности и информативности из-

ложения полученных результатов представлено 

описание основных положений расчетной моде-

ли и методов стендовой отработки.



22 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2016. Т. 22. № 1

В. И. Тимошенко, Ю. В. Кнышенко, В. М. Дураченко, В. М. Анищенко 

Методическое обеспечение, используемое при 

разработке ЖРС, представляет собой комплекс 

математических моделей отдельных систем и 

стендового оборудования, который может быть 

использован для сопровождения разработки и 

эксплуатации данной системы.

Составными частями этого методического 

обеспечения являются:

— математическая модель ЖРС, включа-

ющая описание гидравлических процессов в 

топливных магистралях с учетом газонасыщен-

ности КТ, динамику электроуправляемых топ-

ливных клапанов и нестационарные процес-

сы в камерах сгорания управляющих блоков 

[7—10];

— методы стендовой отработки отдельных УБ 

и ЖРС в целом с моделированием основных ра-

бочих режимов, включая совместную работу 

ЖРС и маршевого двигателя, позволяющие оп-

ределить соответствие требованиям техническо-

го задания.

Характер работы каждого из УБ в составе 

ЖРС в виде сочетания непрерывного и им-

пульсного режимов с различной длительнос-

тью импульсов и пауз между ними, а также 

сложная разветвленная система топливных 

магистралей, при переходе к многообразным 

модификациям ракет-носителей, предопре-

деляют необходимость наличия программно-

методического обеспечения, способного легко 

адаптироваться к любой конструктивной схе-

ме ЖРС.

ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ 
МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ 
ЖИДКОСТНЫХ РЕАКТИВНЫХ СИСТЕМ 

Математическая модель ЖРС с питанием из 

топливных магистралей маршевого двигателя 

учитывает следующие факторы: 

— сложную разветвленную конфигурацию 

трубопроводов горючего и окислителя с участ-

ками трубопроводов различного проходного 

сечения, с электроуправляемыми топливными 

клапанами, диафрагмами, тройниками;

— наличие возмущений на входах в ЖРС, 

обусловленных многократными включениями 

МД;

— возможность образование в топливных ма-

гистралях газожидкостных потоков со снижен-

ными в несколько раз скоростями звука. 

— запаздывание включения и выключения 

УБ по отношению к командным электричес-

ким сигналам, обусловленное электрической и 

механической инерцией топливных клапанов, а 

также задержками воспламенения компонентов 

топлива при запусках УБ и эффектами после-

действия при их выключении;

— неустановившиеся процессы в камерах сго-

рания УБ, связанные с изменениями расходов 

компонентов топлива на входах в каждый из 

включаемых (выключаемых) УБ при их запусках 

и импульсных режимах работы в условиях воз-

мущений от работы МД.

При экспериментальной отработке ЖРС все 

эти факторы и их взаимное влияние весьма 

сложно учесть. Поэтому наличие адекватной 

расчетной модели, достаточно полно учитываю-

щей особенности гидравлических, электромаг-

нитных и газодинамических процессов в ЖРС, 

позволяет при проведении экспериментальной 

отработки повысить информативность получае-

мых результатов, сузить диапазоны варьирова-

ния определяющих параметров и сократить вре-

менные и материальные затраты на завершаю-

щих этапах стендовой отработки ЖРС.

При расчете течений компонентов топлива в 

каждой из магистралей ее конструктивная схема 

может быть представлена в виде набора простых 

трубопроводов (конструктивных участков), ха-

рактеризующихся постоянной длиной, диамет-

ром, толщиной стенки, материалом и сингуляр-

ных элементов (емкостей, клапанов, тройников, 

фильтров, аппаратов и т. д.).

Подобный подход позволяет общую задачу 

расчета течений разбить на более простые: зада-

чу о течениях на конструктивных участках тру-

бопроводов и задачу о течениях в сингулярных 

элементах.

Получаемые решения в сечениях стыка со-

ставных элементов согласуется при помощи гра-

ничных условий, выражающих конкретные фи-

зические законы в этих сечениях.

Гидравлические процессы в топливных магис-
тралях. Течение каждого из газонасыщенных 
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компонентов топлива в питающих трубопрово-

дах описывается системой уравнений [5]
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где x — координата по длине конструктивного 

участка трубопровода, i — номер участка, ip =
( , )ip x t= — давление в сечении x на i-м участке, 

i i iG U= ρ
 
— массовая скорость в сечении x, ρ

i 
, 

U
i 
— плотность и скорость жидкости в сечении x 

соответственно, ( )ia p  — скорость распростране-

ния возмущений (скорость звука), определяемая 

с учетом газовыделения.

Зависимость скорости звука при течении га-

зожидкостной среды в трубопроводе от опреде-

ляющих параметров имеет вид [2, 6, 12]
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где 
ж
ρ — плотность жидкости, 

ж
a∞  — скорость 

звука в неограниченном потоке жидкости, γ  — 

показатель адиабаты газа, растворенного в жид-

кости, p — давление в расчетном сечении, 
тр

E  — 

модуль упругости материала трубопровода, D — 

диаметр трубопровода, δ  — толщина стенки 

трубопровода, 
ж

E  — модуль объемной упругос-

ти жидкости, 
г

( ) ( )с p с pϕ = − χ − χ + ρ  — объем-

ная концентрация выделившегося в жидкость 

газа, 
г
ρ — плотность газа в пузырьках, определя-

емая из уравнения состояния, с  — равновесная 

концентрация газа, растворенного в жидкости, 

χ  — коэффициент растворимости газа в жид-

кости, зависящий от температуры, рода газа и 

жидкости, плотность газожидкостного потока 

ж г
( , ) (1 )i x tρ = ρ −ϕ +ρ ϕ . 

При отсутствии газа в жидкости ( 0ϕ = ) фор-

мула (2) переходит в известную формулу Жуков-

ского.

Функция ( , )i i ip Gψ  имеет вид

2
,
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ρ
где iD , iλ  

— диаметр трубопровода на i-м 

участ ке и коэффициент гидравлического сопро-

тивления.

Коэффициент iλ  определяется по зависимос-

тям

64
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i

i

λ =

 — для ламинарного режима,

0.25

0.3164

(Re )
i

i

λ =  

— для турбулентного режима.

Для течения газожидкостного потока в тур-

булентном режиме используется зависимость 

Кольбрука — Уайта с моделированием шерохо-

ватости, образованной пузырьками газа [2, 6] 

2
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Здесь σ  — коэффициент поверхностного натя-

жения жидкости, 
гж гж гж

Re i iU D= ρ μ , 
гж
μ  — ко-

эффициент динамической вязкости газожид-

костной смеси, который определяется соотно-

шением [6]
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.

При определении гидравлического сопротив-

ления используется гипотеза квазистационар-

ности. 

Потери давления газожидкостного потока оп-

ределяется зависимостями 

2
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гж гж
2 (1 )
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D
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−ϕ

 

— на линейных участках,

2

ж гж

мс мс
(1 )

V
p

ρΔ ≈ ς
−ϕ

 

— на местных сопротивлениях.

Здесь 
мс
ς  — коэффициент местного гидравли-

ческого сопротивления (диафрагмы, клапана, 

стыка трубопроводов, тройника [4]). Эти соот-

ношения справедливы для условий гρ  
<< жρ  и 

ϕ << 1.
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Решение системы (1) проводится при сле-

дующих начальных условиях. При одновре-

менном пуске группы УБ из состояния покоя 

и выходе их на установившийся непрерывный 

или импульсный режим принимаются нуле-

вые значения массовой скорости и постоянные 

значения давлений во всех расчетных точках. 

При последующем включении другой группы 

УБ или частичном (полном) останове системы 

в качестве начального режима течения при-

нимается распределение давлений и массовых 

скоростей во всех расчетных точках на данный 

момент времени.

Интегрирование системы (1) осуществляется 

методом характеристик. Зависимость скорости 

звука от давления и объемной концентрации 

газа, выделившегося из газонасыщенной жид-

кости, учтена при построении алгоритма чис-

ленного решения этих уравнений, в качестве 

которого реализована схема метода характерис-

тик с постоянным шагом по времени и интерпо-

ляцией значений функций давления, массовой 

скорости и плотности в точках пересечения ха-

рактеристик с координатой x, представленная 

на рис. 1 для внутренних расчетных узлов конс-

труктивных участков.

В конечном виде расчетные формулы для оп-

ределения массовой скорости и давления на но-

вом временном слое имеют вид 

 

1
,D C

k
D C

R R
G

a a

−
=

+
 

1 D C C D
k

D C

R a R a
p

a a

+
=

+
, (3)

0C C C C C CR p a G t a= − −ψ Δ , 

0D D D D D DR p a G t a= + + ψ Δ .

Индексы С и D для функций в соотношениях 

(3) соответствуют их интерполированным зна-

чениям в расчетных сечениях С и D.

Для чисто жидкостного течения при постоян-

ной скорости звука расчетные точки С и D сов-

падают с точками 1k +  и 1k −  соответственно.

Полагается, что при достижении граничного 

давления в данном расчетном сечении процессы 

газовыделения или растворения газа происходят 

мгновенно.

Согласование решений, получаемых на конс-

труктивных участках трубопроводов с решени-

ями, найденными на границах (в сингулярных 

узлах), осуществляется на основе использова-

ния балансовых соотношений для массовых 

скоростей, давлений и соотношений на харак-

теристиках, исходящих из ближайших узлов на 

конструктивных участках, примыкающих к син-

гулярным узлам. 

Для построения конечно-разностной сетки по 

координате и времени разветвленная трубопро-

водная система представляется в виде матрицы, в 

которой на местах элементов, соответствующих 

расчетным сечениям трубопровода, стоят номера 

этих сечений. Нумерация их может быть произ-

вольной, но упорядоченной в пределах каждого 

из внутренних конструктивных участков. В за-

висимости от значений элементов матрицы, на-

ходящихся в окрестности расчетной точки, она 

классифицируется либо как регулярная (нахо-

дящаяся внутри конструктивного участ ка), либо 

как сингулярная (выход из бака, вход в КС УБ, 

стык трубопроводов, сечение тупика, клапан, 

жиклер и др.). Детально метод формирования 

матриц, отражающих конфигурацию магистра-

лей окислителя и горючего и систему расчетных 

сечений описан работах [8, 11]. 

Динамика электроуправляемых топливных 
клапанов. Подача компонентов топлива в каме-

ры сгорания регулируется с помощью электро-

управляемых гидравлических клапанов (ЭГК), 

находящихся непосредственно на головке КС 

управляющего блока. Схема клапана представ-

лена на рис. 2. 

Рис. 1. Схема реализации метода характеристик при пе-

ременной скорости звука
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Основные этапы открытия или закрытия кла-

пана состоят в движении якоря и тарели клапана 

до упора при преодолении за счет электромаг-

нитных сил сопротивления упругости пружины, 

сил трения и перепада давления на тарели. 

Процесс механического перемещения под-

вижных элементов клапана описываются следу-

ющей системой уравнений:

2

эл мех2
( , ) ,

,

d y
m F I L F

dt
dI dL

U IR L I
dt dt

⎧
= −⎪⎪

⎨
⎪ = + +⎪⎩

где m — масса подвижных частей клапана, y  — 

координата перемещения тарели клапана, U , 

R  — электрическое напряжение на обмотке и ее 

омическое сопротивление, ( ),I I y=  ( )L L y=  — 

ток и индуктивность обмотки электромагни-

та, 
э

F  — электромагнитная сила, зависящая от 

тока и индуктивности катушки электромагнита, 

мех
F  — сила, обусловленная упругостью пружи-

ны, давлением компонентов топлива и механи-

ческим вязким трением.

Начальные этапы открытия и закрытия кла-

пана, связанные с подачей или снятием коман-

дных сигналов в виде напряжения на обмотку 

электромагнита, характеризуются отсутствием 

движения якоря и жестко связанной с ним таре-

ли клапана. Это определяет электродинамичес-

кую задержку запуска или отключения камеры 

сгорания УБ. Подробное описание расчетного 

алгоритма работы электроуправляемого гидрав-

лического клапана представлено в работе [11].

Исходными данными для расчета динамики 

клапана являются: геометрия седла и тарели, 

определяющая функцию изменения величины 

проходного сечения, масса якоря и тарели, жест-

кость пружины, индуктивность и омическое со-

противление обмотки электромагнита, электри-

ческое напряжение, подаваемое на обмотку.

Процессы в камере сгорания управляющего бло-
ка. Для математического описания процессов, 

протекающих в камере сгорания, используется 

среднеобъемная модель [1, 11]. При этом прини-

мается допущение, что время от момента впрыс-

ка топлива (открытия топливных клапанов) до 

превращения его в продукты реакции (время 

запаздывания воспламенения τ
к
) является пос-

тоянным и зависит от геометрических и конст-

руктивных особенностей КС. Считается, что 

продукты реакции топлива являются идеальным 

газом, температура, давление и газовая постоян-

ная которого одинаковы как вдоль камеры, так и 

по ее радиусу. Для учета реального конструктив-

ного исполнения КС и термодинамических про-

цессов при запуске и останове УБ в уравнение 

для определения давления в камере сгорания 

вводятся эмпирические демпфирующие множи-

тели перед членами, определяющими поступле-

ние в КС компонентов топлива после запуска 

и перед членами, ответственными за истечение 

продуктов сгорания после отсечки подачи КТ. С 

учетом этого изменение давления в КС описы-

вается следующим уравнением

 к к к

к o к г к

к

[ ( ) ( )],
dp R T

p Q Q
d V
+ εΨ = η τ − τ + τ − τ

τ
  (4)

где 
к

p — давление в КС, 
к

V  — объем камеры 

КС, 
o к
( )Q τ − τ , 

г к
( )Q τ − τ  — приход в КС окис-

лителя и горючего соответственно, 
к к
,R T  — га-

зовая постоянная и температура продуктов ре-

акции соответственно, 
кр к к к

/nA F V R TΨ= , A
n 

= 
( 1)/( 1)

[2 ( 1)]
n nn n + −= + , n — показатель политропы, 

Рис. 2. Схема работы ЭГК: 1 — обмотка электромагнита, 

2 — якорь, 3 — пружина, 4 — тарель клапана, 5 — седло 

клапана
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ние продуктов сгорания из сопел УБ. Эвакуация 

продуктов сгорания обеспечивается специаль-

ными откачивающими системами. Испытания 

проводятся при стационарных значениях вход-

ных давлений КТ на входах в УБ, уровнях га-

зонасыщенности и температуры компонентов 

топлива, соответствующих различным режимам 

работы маршевого двигателя.

Это позволяет оценить такие характеристики 

работы УБ: время открытия клапанов с момен-

та подачи команды на включение двигателя до 

полного открытия клапана, время закрытия кла-

панов, разновременность открытия и закрытия 

клапанов окислителя и горючего, время с мо-

мента подачи команды на открытие клапанов 

(включение двигателя) до набора двигателем 

90 % тяги, время с момента подачи команды на 

закрытие клапанов (выключение двигателя) до 

спада тяги (10 % от номинала). Общая схема из-

мерений параметров при стендовой отработке 

одиночного УБ представлена на рис. 3.

В процессе работы УБ на стенде произво-

дится запись во времени следующих парамет-

ров: напряжения U , подаваемого на обмотки 

топливных клапанов, тока I , протекающего по 

этим обмоткам, давлений 
о г
,p p  поступающих в 

двигатель КТ, давления в КС двигателя 
кс

p , дав-

ления на срезе сопла при работе двигателя hp , 

температуры форсуночной головки 
фг

T , стен-

ки КС 
кс

T  и среза сопла сT , расходы КТ 
о

G  и 

г
G , тяга R . Испытания проводятся в импуль-

сных и непрерывных режимах в заданных диа-

пазонах изменений давлений КТ на входе в УБ.

Автономные испытания стендового вариан-

та ЖРС также проводятся в вакуумной камере с 

измерением на каждом из УБ параметров, ука-

занных для одиночного УБ при стационарных 

значениях давлений на входах в ЖРС, за исклю-

чением расхода КТ и тяги каждого из испытыва-

емых УБ в составе ЖРС.

Стендовые огневые испытания ЖРС при 

совместной работе ЖРС и МД при наличии 

возмущений на входах в ЖРС необходимо про-

водить с обеспечением давлений на срезах со-

пел УБ, соответствующих полетным условиям. 

Однако реализация таких испытаний наталки-

вается на технические трудности, связанные с 

кр
F — площадь критического сечения сопла, η , 

ε  — демпфирующие множители при запуске и 

выключении КС соответственно, определяемые 

по данным единичных экспериментов в импуль-

сных режимах.

Работоспособность продуктов реакции 
к к
,R T  

считается известной эмпирической функцией 

параметра 
о г

K Q Q=  для условий непрерывного 

режима работы КС данной конструкции.

В результате численного интегрирования урав-

нения (4) на интервале времени, равном шагу по 

времени, в методе характеристик находится зна-

чение 
к

p , которое используется в качестве гра-

ничного условия на выходе из трубопроводной 

системы для задачи о движении компонентов 

топлива в подводящих магистралях.

СТЕНДОВАЯ ОТРАБОТКА 
ЖИДКОСТНЫХ РЕАКТИВНЫХ СИСТЕМ 

Цели и порядок отработки. Для подтверждения 

правильности принятых проектных и конс-

трукторских решений при разработке ЖРС и 

отдельных ее узлов проводятся испытания на 

стендовом оборудовании в наземных условиях 

с моделированием основных полетных рабочих 

режимов. 

Автономные испытания УБ выполняются 

на штатных компонентах ракетного топлива в 

вакуумной камере, в которой поддерживается 

давление, обеспечивающее безотрывное истече-

Рис. 3. Схема измерений при автономной стендовой от-

работке УБ
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необходимостью обеспечения на срезах всех 

сопел УБ низких давлений и откачки продук-

тов сгорания.

Поэтому для сокращения материальных и 

временных затрат на проведение стендовых ис-

пытаний проточной части ЖРС при наличии 

возмущений от работы МД, а также согласно 

результатам автономных огневых испытаний 

УБ и ЖРС, целесообразно проводить испыта-

ния без воспламенения компонентов топлива 

в КС УБ путем их отвода с выходов топливных 

клапанов в сборные емкости. При этом про-

цессы течения КТ в магистралях соответству-

ют постоянным давлениям в КС УБ, пример-

но равным номинальным расчетным (1 бар). В 

связи с этим представляет практический инте-

рес оценка соответствия результатов стендовых 

испытаний проточной части ЖРС полетным 

условиям. Сравнение результатов расчетов для 

стендовых и полетных условий может служить 

критерием допустимости использования упро-

щенного варианта.

ОСНОВНЫЕ ТЕХНИЧЕСКИЕ 
ХАРАКТЕРИСТИКИ ЖИДКОСТНЫХ 
РЕАКТИВНЫХ СИСТЕМ

В упрощенном виде схема данной ЖРС пред-

ставлена на рис. 4, а подробная информация о 

длинах конструктивных участков и диаметрах 

проходных сечений (Ду) магистралей окислите-

ля («О») и горючего («Г») представлена в таблице.

Общий вид, состав и основные геометричес-

кие параметры двухкомпонентного управляю-

щего блока приведены на рис. 5. В качестве ком-

понентов топлива (КТ) используются: горючее — 

несимметричный диметилгидразин (НДМГ), 

окислитель — азотный тетраоксид (АТ). Компо-

ненты топлива насыщены азотом и гелием. Фи-

зико-технические свойства используемых КТ 

приведены в работе [12].

Все УБ имеют номинальное давление в каме-

рах сгорания 1 бар и тягу при работе на непре-

рывном режиме, равную 30 Н. Номинальные 

расходы КТ через одиночный УБ на непрерыв-

ном режиме составляют по горючему 5.26 г/с, по 

окислителю 9.74 г/с (К = 1.85). Коэффициенты 

местных гидравлических сопротивлений вход-

Рис. 4. Упрощенная схема ЖРС III ступени РКН «Цик-

лон-4»: 1 — управляющие блоки, 2, 3 — коллекторы го-

рючего и окислителя, 4, 5 — баки компонентов топлива 

маршевого двигателя, 6 — маршевый двигатель, 7, 8 — 

сечения входов в топливные магистрали ЖРС 

ных устройств в камеры сгорания УБ, найден-

ные по результатам проливок и приведенные к 

скоростям подводящих трубопроводах состав-

ляли: для окислителя 
о

УБ
17000ς = , для горючего 

г

УБ
11000ς = . Напряжение питания электроуправ-

ляемых топливных клапанов 24—32 В.

Рис. 5. Схема (а) и общий вид (б) управляющего блока: 

1 — камера сгорания, 2 — сопло, 3 — топливные клапаны

а б
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РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТОВ И ДАННЫЕ 
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЙ ОТРАБОТКИ 
ЖИДКОСТНОЙ РЕАКТИВНОЙ СИСТЕМЫ 
ДЛЯ ТРЕТЬЕЙ СТУПЕНИ РАКЕТЫ 
КОСМИЧЕСКОГО НАЗНАЧЕНИЯ «ЦИКЛОН-4»

Расчетные исследования направлены на выяс-

нение характера работы управляющих блоков 

под действием возмущений от работы маршево-

го двигателя с учетом эффектов газовыделения в 

компонентах топлива, полноты и достаточности 

моделирования совместных стендовых испыта-

ний МД и ЖРС (без горения КТ с отводом их в 

сборные емкости) для оценки поведения ЖРС в 

летных условиях. На основе анализа результатов 

расчета и данных стендовой отработки необхо-

димо найти обобщающие параметры для сис-

Параметры топливных магистралей жидкостных реактивных систем 

Схемы магистралей питания управляющих блоков Участок Длина, мм Ду, мм

А-Б 1500 8.8

Б-В 400 8.8

Г-Д 320 8.8

Д-Е 693 8.8

Е-З 1136 8.8

З-И, И-К, К-Ж 3×2494 8.8

Ж-Д 665 8.8

Л-М 66 6.8

З-Л, И-Н, К-П, Ж-О 4×230 6.8

М-1, Л-3, П-7, Р-5 4×250 6.8

М-2, Н-4, Н-10, Р-6, О-8, О-9 6×400 6.8

П-Р 66 6.8

Е-С 35 4.8

Б-ТО1, С-ТО2 300 4.8

С-38ДКО 66 4.8

А-Б 1500 8.8

Б-В 400 8.8

Г-Д 320 8.8

Д-Е 693 8.8

Е-З 1136 8.8

З-И, И-К, К-Ж 3×2494 8.8

Ж-Д 665 8.8

Л-М 260 6.8

К-Л, Ж-Н, З-П, И-О 4×230 6.8

М-1, Р-5 2×240 6.8

М-3, Р-7 2×350 6.8

Л-2, Н-4, Н-10, П-6, О-8, О-9 6×400 6.8

П-Р 260 6.8

Е-С 35 4.8

Б-ТО2, С-ТО4 300 4.8

С-38ДКГ 260 4.8

Примечание. Буквами выделены границы конструктивных участков. Числовые обозначения от 1 до 10 соответству-

ют номерам УБ, причем двигатели 1, 5 и 3, 7 обеспечивают управление по крену, двигатели 2 и 6 — по тангажу, 4 и 8 — 

по рысканию, а двигатели 9 и 10 обеспечивают ускорение третьей ступени перед повторным запуском МД. Материал 

труб — сталь, толщина стенок 1 мм.
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тематизации расчетных и опытных данных, что 

позволит сократить объем стендовых испытаний 

ЖРС и спрогнозировать поведение ЖРС в воз-

можных нештатных условиях.

По результатам автономных испытаний оди-

ночных УБ при работе в импульсном режиме с 

минимальной длительностью командных сигна-

лов уточнена расчетная модель в части задержки 

воспламенения компонентов топлива и характе-

ра нарастания давления в КС при запуске.

Эффекты запаздывания при отработке управ-
ляющего блока командного сигнала. Реакция УБ 

как исполнительного органа системы управле-

ния на командный сигнал в виде подачи либо 

снятия напряжения на катушки электромагни-

тов топливных клапанов происходит с задерж-

кой по времени. 

Эффекты задержек запуска и останова УБ, а 

также влияния длительности командного сиг-

нала на изменение тока в катушках ЭГК и на 

характер изменение давления в КС иллюстриру-

ет рис. 6. Результаты получены применительно 

к автономной импульсной работе одиночного 

УБ в стендовых условиях. На рисунке показано 

изменение давления в КС УБ и тока в ЭГК при 

давлении окислителя на входе 5.4 бар, горюче-

го — 2.5 бар при длительности командного им-

пульса напряжения 0.035 с (а) и 0.1 с (б).

Задержки запуска и выключения УБ связаны 

электрической и механической инерционнос-

тью клапанов, а также с термогазодинамичес-

кими процессами перемешивания, испарения и 

воспламенения КТ. 

Первая составляющая зависит от конструк-

тивного исполнения клапана, его электричес-

ких и магнитных свойств. Величина этой за-

держки достаточно точно может быть оценена 

с помощью математической модели клапана, 

описанной выше, и определяется временем от 

начала командного сигнала (подачи напряже-

ния при запуске) до момента полного открытия 

клапана, что на рис. 6, а соответствует времени 

t
1
, и от момента снятия напряжения (при оста-

нове) до полного закрытия клапана — момент 

времени t
3
.

Точный расчет задержек запуска и останова 

УБ термогазодинамического характера пред-

ставляет значительные трудности, связанные 

со сложным нестационарным взаимодействием 

газодинамических и химических процессов в 

камере сгорания УБ. Поэтому основной метод 

ее нахождения базируется на анализе результа-

тов огневых испытаний УБ. Начало процессов 

воспламенения в КС соответствует моменту вре-

мени t
2 

на рис. 6, а. При останове УБ с момента 

времени закрытия клапана t
3
 имеет место работа 

КС в режиме догорания КТ в объеме КС и в за-

клапанных каналах.

По результатам обработки огневых испыта-

ний одиночных УБ в импульсных режимах раз-

Рис. 6. Изменение давления p
кс

 в КС УБ и тока I
ЭГК

 в ЭГК при давлении окислителя на входе — 5.4 бар, горючего — 

2.5 бар: а — длительность командного импульса 0.035 с, б — длительность командного импульса 0.1 с
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личной длительности найден уточняющий де-

мпфирующий коэффициент η  в уравнении (4), 

который может быть представлен в виде 
0.5

2 г

ном

2 1 г

1 exp 2
t t p

t t p

⎛ ⎞⎛ ⎞ ⎛ ⎞−η= − − ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟ ⎜ ⎟−⎝ ⎠ ⎝ ⎠⎝ ⎠
,

где 
ном

г
p  — давление горючего на входе в КС в 

номинальном режиме, 
г

p  — давление горюче-

го в режиме, отличающемся от номинального, 

t — время после начала воспламенения в КС, 

2 1
t t−  — задержка начала воспламенения, опре-

деляемая экспериментально.

Использование данного коэффициента при 

расчете фазы запуска позволяет смоделировать 

интенсивность набора давления в КС УБ после 

начала воспламенения КТ при условиях работы 

КС, отличающихся от номинальных по давле-

нию на входе и длительности импульсов, вклю-

чая режимы непрерывной работы.

Демпфирующий множитель ε  при математи-

ческом моделировании опорожнения КС после 

закрытия топливных клапанов в зависимости от 

режимов истечения принимается постоянным и 

равным для сверхкритического режима ε  = 0.3, 

а для докритического — ε  = 0.1.

Приведенные на рис. 6 зависимости иллюст-

рируют удовлетворительное согласие расчетных 

и экспериментальных данных по давлениям в 

КС и токам в ЭГК при различной длительности 

импульсных командных сигналов.

Эти результаты показывают, что при длитель-

ности командного сигнала меньше времени вы-

хода давления в КС на стационарные значения 

максимальное значение давления в КС снижа-

ется, а форма кривой давления искажается по 

сравнению с формой командного сигнала. По 

мере роста продолжительности командного сиг-

нала реакция УБ в виде импульса тяги (давления 

в КС) приближается к командному сигналу по 

длительности и форме. 

Влияние возмущений от работы маршевого дви-
гателя. Запуск маршевого двигателя сопровож-

дается провалами давления и гидроударами в 

его топливных магистралях и на входах в ЖРС, 

которые по отношению к стационарным значе-

ниям составляют от 2.3 до 3.6 бар (при провалах 

давления) и до 10.0 бар (при гидроударах). При 

останове МД также имеет место гидроудар с 

максимальным значением 10.0 бар.

Результаты расчетов реакции на запуск МД 

одного из управляющих блоков, работающих в 

непрерывном режиме, представлены на рис. 7. 

Показано изменение давления горючего и окис-

лителя на входах в УБ (а) и давления в камере 

сгорания (б) при запуске МД. Провалы давления 

длятся примерно 0.2 с, которые после их завер-

шения сменяется гидроударными бросками дав-

ления длительностью около 0.05 с. Следствием 

этого являются изменения расходов компонен-

тов топлива, поступающих в КС УБ.

Таким образом, влияние возмущений давле-

ния на входах в ЖРС, обусловленных запуском 

МД (рис. 7, а, кривые 1), приводят к росту мак-

симального давления в КС при гидроударах, 

которое почти вдвое превышает номинальное 

значение, равное 1 бар, а при провалах давле-

ний — снижается до 50—60 % от номинальной 

величины (рис. 7, б, кривая 1).

Влияние газовыделения в компонентах топлива. 

При работе маршевого двигателя и ЖРС на топ-

ливных компонентах, насыщенных газом, воз-

можны эффекты газовыделения с образованием 

мелкопузырьковой газожидкостной среды, что 

имеет место при переходных режимах работы 

МД (запусках или остановах). Интенсивность 

газовыделения зависит от начальной газонас-

ыщенности каждого из компонентов топлива и 

коэффициента растворимости χ . Чем меньше 

этот коэффициент, тем при более высоком дав-

лении в жидкости начинается газовыделение, 

интенсивность которого пропорциональна на-

чальной равновесной газонасыщенности дан-

ным газом.

Влияние газовыделения гелия в компонентах 

топлива на изменение давлений на входах в УБ 

и в камере сгорания при запуске МД показано 

на рис. 7.

Эффект газовыделения проявляется в замед-

лении угасания пульсаций давления в переход-

ных режимах (кривые 2). Этот эффект более 

выражен для окислителя за счет более высокой 

начальной газонасыщенности гелием по срав-

нению с горючим (примерно в шесть раз), хотя 

коэффициент Генри для растворимости гелия в 
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горючем примерно вдвое ниже, чем аналогич-

ный коэффициент для окислителя. Локальное 

кратковременное уменьшение давления горю-

чего после гидроудара, обусловленное газовыде-

лением, почти достигающее минимума провала 

в момент времени примерно 0.4 с приводит к 

уменьшению давления в КС более значитель-

ному, чем без учета газовыделения (кривая 2 на 

рис. 7, б).

Особого внимания заслуживает оценка воз-

можности газовыделения в квазистационарных 

условиях полета при падении давления в топ-

ливных магистралях ниже равновесного, что мо-

жет иметь место после многократных запусков и 

длительной работы МД на последних этапах по-

лета. Это может быть причиной либо задержек 

запусков УБ, либо преждевременных их отклю-

чений. Задержку запуска или сокращения вре-

мени работы УБ можно оценить по формуле 

[ ]( )

2

н

з 2 ( 1)

пр

( )

4 2 ( 1)
k

с p D L RT
t

pF k k
+

− χ π=
μ +

,

где ,L D  — длина и диаметр трубопровода с вы-

делившимся газом, нс — начальная равновесная 

концентрация растворенного газа, p — давление 

на входе в камеру сгорания, μ  — коэффициент 

расхода устройств входа в КС УБ (расходного 

жиклера, топливного клапана, форсунок), 
пр

d  — 

приведенный гидравлический диаметр входно-

го патрубка, 
2

пр пр
/ 4F d= π , , ,k R T  — показатель 

адиабаты, газовая постоянная и температура 

растворенного газа.

Такой механизм образования газовой пробки 

и связанной с этим задержки запуска УБ возмо-

жен в окислителе (азотном тетраоксиде) для на-

чальных концентраций гелия 
He

о
c  = 0.059 кг/м3 

при давлениях менее 6.34 бар. Расчетные оцен-

ки времен зt  показывают, что при 
пр

d
 
= 0.76 мм, 

L  = 0.4 м, p
 
= 4.4 бар, задержка может дости-

гать 1.5—2 с. 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ПОЛЕТНЫХ 
УСЛОВИЙ СОВМЕСТНОЙ РАБОТЫ 
ЖИДКОСТНОЙ РЕАКТИВНОЙ СИСТЕМЫ
И МАРШЕВОГО ДВИГАТЕЛЯ 

Отработка проточной части ЖРС в стендовых 

условиях проводится без воспламенения компо-

нентов топлива в КС УБ путем их отвода с вы-

ходов топливных клапанов в сборные емкости. 

При этом давление перед клапанами составляет 

примерно 1 бар, что соответствует номинальным 

условиям работы КС, хотя в полетных условиях, 

как показывают расчеты, при запусках или ос-

тановах МД эти значения изменяются от 0.5 до 

1.9 бар (рис. 7, б). Поэтому проведение сравни-

тельных расчетов для стендовых и полетных ус-

ловий позволяет установить допустимость при-

нятого метода стендового моделирования рабо-

ты ЖРС в эксплуатационных условиях.

Рис. 7. Изменение давлений КТ на входах в УБ (а) и давления в камере сгорания (б) при запуске 

МД (первый провал и первый гидроудар): 1 — без учета газовыделения, 2 — с учетом газо-

выделения



32 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2016. Т. 22. № 1

В. И. Тимошенко, Ю. В. Кнышенко, В. М. Дураченко, В. М. Анищенко 

На рис. 8 на примере запуска МД без учета 

газовыделения в КТ представлены результаты 

расчетов, иллюстрирующие влияние стендовых 

(при постоянном давлении в КС УБ) и полетных 

условий (с учетом горения в КС), на характер 

гидравлических процессов в топливных трубо-

проводах на входах в КС УБ.

Постоянство давления в КС УБ при стендовых 

испытаниях влияет на процессы в подводящих 

магистралях горючего только в условиях прова-

лов давления, несколько снижая величину про-

вала давления на входах в УБ, при этом расход 

горючего становится равным нулю. Это неболь-

шое отличие от расчетных данных, полученных 

для полетных условий (рис. 8, б, кривые 2 и 4). 

Однако, учитывая кратковременность провалов 

давления в топливных магистралях при запус-

ках МД, результаты стендовых испытаний ЖРС 

совместно с МД дают возможность получить ин-

формацию о процессах в топливных магистралях 

ЖРС, исключив сложную систему вакуумирова-

ния для полной имитации полетных условий, 

что существенно снижает стоимость разработки 

и изготовления стендового оборудования, уско-

ряет процедуру наземной отработки ЖРС.

Параметры обобщения расчетных и экспери-
ментальных данных. Эффективность работы УБ 
определяется давлением в КС и тягой. Эти вели-

Рис. 8. Влияние стендовых и полетных условий на изменения давления (а) и расхода (б) компо-

нентов топлива на входах в КС УБ: 1, 2 — давление горючего и окислителя при работе КС, 3 — 

давление в КС, 4 — давление горючего при 
кс

p
 
= 1 бар, 1, 2 — расходы окислителя и горючего 

при работе КС, 3, 4 — расходы окислителя и горючего при 
кс

p
 
= 1 бар

Рис. 9. Значения давления в КС (а) и тяги R УБ (б): линии — результаты расчетов, треугольники 

и кружки — данные обработки огневых испытаний в непрерывном режиме 
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чины зависят от множества режимных парамет-

ров: расхода компонентов топлива, их соотно-

шения, давлений КТ на входах в КС, темпера-

туры конструкции, напряжения, поступающего 

на катушки топливных клапанов, длительности 

импульсных сигналов и др. Основными из них 

являются давления и расходы компонентов, 

поступающих в КС. Оказалось, что для непре-

рывных режимов работы одиночных УБ в ка-

честве обобщающего может быть использован 

комплексный параметр 
г

Kp , определяемый по 

данным стендовых испытаний и используемый 

при расчетах. Это подтверждают результаты экс-

периментов и расчетов, приведенные на рис. 9.

При обработке и систематизации данных ог-

невых испытаниях стендового варианта ЖРС из 

полной циклограммы работы всех УБ были вы-

делены участки с преимуществом непрерывных 

и импульсных режимов работы УБ. В качестве 

обобщающего принят параметр 
0.5

г о г
( )p p p  (где

о
p — давление окислителя на входе в УБ). 

На рис. 10 приведены результаты обработки 

усредненных данных огневых испытаний стен-

дового варианта ЖРС и результаты расчетов 

для номинальных значений входных давлений 

по окислителю и горючему при соответствую-

щих этим условиям степенях газонасыщенности 

компонентов топлива. 

Приведенные результаты свидетельствуют об 

удовлетворительном согласии расчетных и экс-

периментальных данных. Предложенные обоб-

щающие параметры могут быть использованы 

для систематизации, сопоставления и компакт-

ного представления массивов расчетных и опыт-

ных результатов. Итоговые данные стендовых 

испытаний УБ могут быть экстраполированы на 

условия, отличающиеся от стендовых, что может 

быть использовано при анализе нештатной ра-

боты УБ в эксплуатационных условиях. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

1. Разработка жидкостной реактивной системы 

(ЖРС) с питанием из магистралей маршевого 

двигателя (МД) требует комплексного исполь-

зования расчетно-методического обеспечения и 

стендового оборудования, позволяющего смоде-

лировать ее работу в полетных условиях на газо-

Рис. 10. Усредненные значения давления в КС вклю-

ченных управляющих блоков по результатам огневых 

испытаний ЖРС: квадратики — в непрерывном режиме, 

кружки — в импульсном режиме; линии — результаты 

расчетов 

насыщенных компонентах топлива при совмест-

ной работе с маршевым двигателем.

2. Возмущения в работе ЖРС, обусловленные 

гидроударами и провалами давления в топлив-

ных магистралях при многократных запусках 

маршевого двигателя на переходных орбитах, 

проявляются в виде бросков или провалов дав-

лений в камерах сгорания управляющих блоков, 

которые примерно вдвое отличаются от номи-

нальных значений, что требует дополнительной 

реакции системы управления.

3. При работе маршевого двигателя в топлив-

ных магистралях могут иметь место режимы га-

зовыделения с образованием мелкопузырьковой 

газожидкостной среды и с формированием в 

жидкости газовых пробок. Первый режим име-

ет место при переходных режимах работы ЖРС 

и проявляется в более медленном установлении 

параметров работы управляющих блоков. Пере-

ход ко второму режиму связан с длительным сни-

жением давлений в топливных магистралях. Это 

создает опасность задержек запуска отдельных 

управляющих блоков или их преждевременного 

выключения, что может снизить эффективность 

работы системы управления полетом.

4. По результатам расчетов установлена в це-

лом достаточность моделирования полетных 

условий согласно принятому методу стендо-

вой совместной отработки ЖРС и МД, хотя на 

участ ках циклограммы, соответствующих про-

валам давления на входах в ЖРС при запусках 
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маршевого двигателя, гидравлические парамет-

ры топливных магистралей на стенде несколько 

отличаются от полетных условий. 

5. Использование предложенных обобщаю-

щих параметров для анализа работы одиночных 

управляющих блоков и ЖРС в целом позволя-

ет в компактном виде представить расчетные 

и опытные данные при стендовой отработке, 

а также спрогнозировать ожидаемые результа-

ты испытаний без их проведения и выполнить 

анализ работы ЖРС в возможных нештатных 

режимах.
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ПИТАННЯ ВІДПРАЦЮВАННЯ 

КЕРУЮЧОЇ РІДИННОЇ

РЕАКТИВНОЇ СИСТЕМИ З ЖИВЛЕННЯМ 

З МАГІСТРАЛЕЙ МАРШОВОГО ДВИГУНА 

ОСТАННЬОГО СТУПЕНЯ РАКЕТИ-НОСІЯ

Аналізуються проблемні питання, що виникають при 

переході від автономного живлення рідинної реактив-

ної системи (РРС) керування рухом останнього ступеня 

ракети-носія до живлення з магістралей маршового дви-

гуна. Формулюються основні положення розрахунково-

методичного забезпечення та дається інформація про 

методи наземного стендового відпрацювання таких сис-

тем. Основні особливості роботи РРС при живленні з 

паливних магістралей маршового двигуна ілюструються 

результатами розрахункового обґрунтування і стендово-

го відпрацювання системи РРС ракети космічного при-

значення «Циклон-4».

Ключові слова: рідинна реактивна система, керуючий 

блок, математична модель, магістралі живлення, палив-

ний клапан, камера згоряння, стендове відпрацювання, 

маршовий двигун, розрахунок, експеримент.
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PROBLEMS OF DEVELOPMENT 

OF CONTROLLING LIQUID JET SYSTEM, 

WHICH IS POWERED FROM LINES OF A BOOSTER 

OF THE LAUNCH VEHICLE FINAL STAGE

Problems of transfer from a self-contained supply of a flight 

control liquid jet system (LJS) of the launch vehicle final stage 

to a supply from booster engine lines are analyzed. The basic 

principles of the computational and methodic basis are for-

mulated and information about methods of a ground-based 

bench development of such systems is presented. The basic 

work features of the LJS when supplying from feed lines of 

the cruise engine are illustrated using the results of computa-

tional justification and bench development of the LJS of the 

Cyclon-4 space launch vehicle.

Key words: liquid jet system, control blok, mathematical 

model, feed lines, fuel valve, combustioh chamber, bench 

development work, cruise engine, «Cyclon-4» Space Launch 

Vehicle. 


