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МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ДИНАМИЧЕСКИХ 
ПРОЦЕССОВ В СИСТЕМЕ ПИТАНИЯ МАРШЕВОГО ДВИГАТЕЛЯ 
КОСМИЧЕСКИХ СТУПЕНЕЙ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ НА АКТИВНЫХ 
И ПАССИВНЫХ УЧАСТКАХ ТРАЕКТОРИИ ПОЛЕТА

Развит подход к оценке работоспособности системы питания жидкостных двигательных установок космических сту-

пеней (разгонных блоков) ракет-носителей на участках активного и пассивного полета жидкостных ракет-носителей, в 

том числе при многократных запусках-остановах маршевых двигателей. Развитый подход базируется на методе конечных 

элементов, методе объема жидкости, импедансном методе численного анализа процессов в гидравлических магистралях и 

топливных баках. В рамках развитого подхода на основе математического моделирования динамических процессов в сис-

теме питания маршевого жидкостного ракетного двигателя применительно к условиям микрогравитации определяются 

параметры движения и формы свободной поверхности компонентов топлива в баках, параметры формирующихся свободных 

газовых включений в жидком топливе, оценивается работоспособность внутрибаковых устройств обеспечения сплошности 

компонентов топлива при различных режимах функционирования двигательной установки, рассчитываются параметры 

переходных процессов в системе питания маршевого жидкостного ракетного двигателя при его многократных запусках-

остановах, определяются амплитуды и частоты колебаний жидкого топлива в системе питания космической ступени.

Эффективность подхода подтверждена результатами решения ряда задач. В частности, показано, что результаты 

определения параметров движения жидкости и границы раздела сред «газ — жидкость» экспериментального образца 

топливного бака космической ступени «Centaur» в «бросковой башне» удовлетворительно согласуются с соответствую-

щими экспериментальными данными, а параметры переходных процессов в системе питания разрабатываемого марше-
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ВВЕДЕНИЕ

Развитие рынка пусковых услуг как составной 

части мирового космического рынка определя-

ется растущим потреблением информационной 

продукции ракетно-космической отрасли, по-

ставляемой функционирующими в околозем-

ном пространстве космическими аппаратами 

(КА). Указанное обстоятельство обуславливает, 

наряду с расширением номенклатуры разраба-

тываемых КА, необходимость совершенствова-

ния средств их  выведения и формирования на 

рабочих орбитах группировок КА, объединен-

ных для решения общих задач — дистанционно-

го зондирования Земли, предоставления навига-

ционных услуг, обеспечения связи и т. п. [17].

Разработка космических ступеней, предна-

значенных для запуска нескольких КА на раз-

личные орбиты при помощи одной ракеты-но-

сителя (РН), является перспективным направ-

лением совершенствования средств выведения. 

Задача создания таких космических ступеней 

РН обуславливает необходимость реализации 

сложной программы полета космической ступе-

ни, включающей чередование кратковременных 

участков ее движения с работающим марше-

вым жидкостным ракетным двигателем (ЖРД) 

и более продолжительных участков пассивного 

полета, на которых работают только двигатели 

малой тяги системы ориентации и стабилизации 

ступени. Выполнение такой программы полета 

с выведением каждой КА на соответствующую 

орбиту осуществляется путем многократных за-

пусков маршевых ЖРД (в условиях микрограви-

тации) и последующих их остановов, что оказы-

вает существенное влияние на гидродинамиче-

ские процессы в системе питания космической 

ступени [17]. 

Система питания космической ступени РН 

предназначена для заправки компонентов топ-

лива в топливные баки ступени, их подачи в 

двигательную установку с параметрами, обеспе-

чивающими надежный запуск и работу марше-

вых ЖРД ступени в различных условиях полета 

и т. д. Она является одной из основных систем 

космической ступени по сложности и функ цио-

нальности. Разработка эффективной системы 

питания жидкостных двигательных установок 

космических ступеней РН в различных услови-

ях их эксплуатации основана на решении ряда 

сложных научно-технических задач [1, 3, 7, 8, 10, 

12, 13, 15—18, 21]. 

Входящие в ее состав топливные баки пред-

ставляют собой тонкостенные емкости, внутри 

которых размещены внутрибаковые устройства 

обеспечения сплошности жидких компонентов 

топлива, предназначенные для удержания сво-

бодных газовых включений в компонентах то-

плива на входе в питающие магистрали двигате-

ля. В этом случае обеспечивается работа марше-

вых ЖРД ступени без кавитационных срывов 

насосов и без развития колебательных процес-

сов в их системе питания [16].

В качестве устройств обеспечения сплошнос-

ти в системе питания современных космических 

ступеней используются устройства различных 

конструктивно-компоновочных схем, работа ко-

торых основана на использовании капиллярного 

или инерционного эффектов [16—18]. Капил-

лярные средства обеспечения сплошности ком-

понентов топлива обеспечивают разделение их 

жидкой и парогазовой фаз. Их функционирова-

ние основано на использовании сил поверхност-

ного натяжения компонентов топлива. 

Составные конструктивные элементы (сетча-

тый экран; сотовый капиллярный накопитель) 

типичной системы обеспечения сплошности в 

топливном баке космической ступени РН [15, 

18] схематически показаны на рис. 1.

Основные проблемы, возникающие при про-

ектировании системы питания космических 

вого жидкостного ракетного двигателя космической ступени — с данными «холодных» тестовых испытаний системы 

питания этого двигателя на воде.

Использование развитого подхода позволит сократить объем экспериментальной отработки новых и модернизируемых 

двигательных установок космических ступеней ракет-носителей

     Ключевые слова: маршевый жидкостной ракетный двигатель, космическая ступень, разгонный блок, многократный за-

пуск, система питания, внутрибаковое устройство обеспечения сплошности, микрогравитация. 
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ступеней РН, связаны с обеспечением сплошно-

сти компонентов топлива в полете. Движение 

жидких компонентов топлива в баках космиче-

ских ступеней РН на пассивных участках траек-

тории полета (т. е. в условиях микрогравитации) 

существенно отличается от их движения в силь-

ных гравитационных полях. При пассивном по-

лете ступени на гидродинамические процессы 

оказывают существенное влияние силовые фак-

торы, обусловленные работой двигателей систе-

мы управления ориентацией и стабилизации 

ступени, а также связанные с изменениями осе-

вой перегрузки конструкции космической сту-

пени при нарастании тяги маршевого двигателя 

вследствие его запуска-останова [10, 12, 16]. В 

результате при запуске маршевого ЖРД косми-

ческой ступени РН могут возникнуть опасные 

динамические явления: нарушение сплошности 

компонентов топлива на входе в ЖРД; провалы 

уровней свободных поверхностей компонентов 

топлива в баках и проникание свободных газо-

вых включений через фазоразделитель на вход в 

маршевый ЖРД; гидроудары и избыточные ди-

намические нагрузки на конструкцию устройств 

обеспечения сплошности. Эти явления могут 

привести к срыву выполнения программы поле-

та космической ступени РН. 

Таким образом, при проектировании системы 

питания космических ступеней возникает необ-

ходимость численного решения задач по опре-

делению параметров указанных выше гидроди-

намических процессов с целью выбора рацио-

нальной конструкции системы питания (с точки 

зрения ее работоспособности) на различных по-

летных режимах. Необходимо отметить, что ак-

туальность численного решения данных задач 

возрастает как следствие ограниченных возмож-

ностей экспериментальной отработки маршево-

го двигателя космической ступени, обусловлен-

ных сложностью воспроизведения условий ми-

крогравитации при огневых стендовых испыта-

ниях ЖРД.

Гидродинамические процессы, протекаю-

щие в системе питания маршевого двигателя, в 

той или иной степени исследовались в работах 

[8—10, 13, 21—24, 30] и др. Кроме того, для уста-

новления закономерностей квазистатического 

движения жидкого топлива в баках космической 

ступени в условиях микрогравитации  проведе-

ны экспериментальные исследования с исполь-

зованием «бросковых башен», результаты кото-

рых представлены, например, в работах [8, 26, 

28—30]. 

Однако использование оригинальных ком-

поновочных схем космических ступеней РН 

при наличии конструктивных особенностей их 

систем питания, а также необходимость про-

ектной реализации многоразового включения 

двигателей требует определения не только ста-

тических характеристик элементов системы пи-

тания ЖРД, но и оценок параметров исследуе-

мых гидродинамических процессов в системе 

питания ЖРД — форм свободной поверхности 

компонентов топлива в баках в различные мо-

менты времени полета, параметров формирую-

щихся свободных газовых включений в жидком 

топливе, амплитуд и частот колебаний жидкого 

топлива в системе питания космической ступе-

ни, а также  параметров переходных процессов 

в системе питания маршевого жидкостного ра-

кетного двигателя при его многократных запу-

сках-остановах. 

К числу актуальных в настоящее время задач 

низкочастотной динамики систем питания мар-

шевого двигателя космической ступени РН сле-

дует отнести:

1. Определение параметров колебаний сво-

бодной поверхности жидкого топлива в баке на 

активных (при работе маршевой ЖРД) и пас-

Рис. 1. Схема топливного бака космической ступени ра-

кеты-носителя
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сивных участках полета РН (при действии си-

ловых факторов от исполнительных органов 

системы ориентации и стабилизации космиче-

ской ступени). 

2. Определение параметров движения жид-

кости в баке на пассивных участках полета РН 

(после останова маршевого двигателя ступени). 

Количественный анализ свободных газовых 

включений в компонентах топлива на входе в 

питающую магистраль маршевого ЖРД и их 

влияние на параметры запуска маршевого ЖРД.

3. Определение параметров динамических 

процессов в системе питания при запуске и оста-

нове маршевого ЖРД и оценка их влияния на 

эффективность функционирования внутриба-

ковых устройств обеспечения сплошности ком-

понентов топлива.

Целью работы является развитие подхода к 

оценке работоспособности системы питания 

жидкостных двигательных установок космиче-

ских ступеней РН в условиях микрогравитации 

на участках активного и пассивного полета, а 

также при многократных запусках-остановах 

маршевых двигателей, в том числе в периоды с 

минимальными уровнями заполнения баков.

Ниже приведены постановки вышеуказанных 

задач и результаты их решения применительно к 

разным маршевым ЖРД космических ступеней 

РН и их системам питания.

1. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ 
КОЛЕБАНИЙ СВОБОДНОЙ ПОВЕРХНОСТИ 
ЖИДКОГО ТОПЛИВА В БАКЕ НА АКТИВНЫХ 
И ПАССИВНЫХ УЧАСТКАХ ПОЛЕТА 
РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ

Задача определения параметров колебаний 

свободной поверхности жидкого топлива в 

баке на активных (при работе маршевой ЖРД) 

и пассивных участках полета РН (при действии 

силовых факторов от исполнительных органов 

системы ориентации и стабилизации косми-

ческой ступени перед повторными запусками 

маршевых ЖРД) подробно рассматривалась в 

работе [12]. 

Параметры собственных колебаний космиче-

ской ступени с жидким топливом определялись 

средствами современных систем конечно-эле-

ментного анализа (CAE-систем) [27] из решения 

линейной системы обыкновенных дифферен-

циальных уравнений, описывающей свободные 

Рис. 2. Формы колебаний свободной поверхности жидкости: а — в баке окислителя космической ступени с частотой 

0.142 Гц, б — в баке горючего космической ступени с частотой 0.22 Гц в продольном осевом сечении плоскостью ХОZ, 

, ,X Y Z  — оси локальной системы координат, связанной с центром масс конструкции космической ступени, D
o
 и 

D
г
 — расчетные точки
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колебания космической ступени как консер-

вативной системы, т. е. без учета диссипации 

энергии:

 + =
2

2
( ) 0

d

dt
M U K U , (1)

где M  — матрица масс, t  — текущее время, U  — 

вектор перемещений, K — матрица жесткости.

Взаимодействие упругой конструкции баков 

с соответствующей жидкой средой на смочен-

ной поверхности их оболочек, а также движе-

ние свободной поверхности жидкости в объеме 

соответствующего бака учитывается введением 

граничных условий, определяемых, в том числе, 

формой поверхности бака. 

Параметры вынужденных пространственных 

колебаний космической ступени также опре-

делялись средствами CAE-систем [27] путем 

решения системы уравнений, описывающей 

вынужденные гармонические колебания дина-

мической системы «конструкция ступени с жид-

костью в топливных баках — КА» с учетом сил 

сопротивления колебательному движению:

 

+ + =
2

2
[ ] ( ) [ ] [ ] ,

d dU

dtdt
M U D K U F   (2)

где D — матрица коэффициентов демпфирова-

ния, F — вектор внешних сил, прикладываемых 

к конструкции ступени со стороны ЖРДУ.

При исследовании динамики космических 

ступеней наибольший практический интерес 

с точки зрения управления полетом ступени и 

обеспечения работоспособности внутрибаковых 

устройств обеспечения сплошности компонен-

тов топлива представляют величины обобщен-

ных масс, характеризующих «степень участия» 

жидкости в колебательном движении ступени в 

доминирующем поперечном направлении. 

На рис. 2 представлены расчетные формы 

колебаний свободной поверхности жидкости в 

баке окислителя и в баке горючего космической 

ступени [12].

Знание этих параметров позволяет выявить 

потенциально опасные режимы работы ЖРД, 

при которых, в частности, в результате вынуж-

денных колебаний жидкого топлива в топлив-

ном баке ступени вследствие оголения сеточного 

фазоразделителя (на рис. 2 сеточный фазоразде-

литель обозначен штриховой линией) свобод-

ные газовые включения могут проникнуть на 

вход в маршевый ЖРД. В условиях запуска ЖРД 

при малом уровне жидкости в баке большое со-

держание свободных газовых включений может 

привести к срыву работоспособности некоторых 

систем ЖРД как следствие кавитационного сры-

ва насоса. 

На рис. 3 для системы питания маршевого 

двигателя космической ступени РН (схема ко-

торой представлена на рис. 2) приведены зави-

симости смещения свободной поверхности жид-

кости от ее невозмущенного состояния в расчет-

ных точках D
o
 и D

г
 (кривые 1, 2 соответственно) 

свободной поверхности компонента топлива от 

времени, построенные на основе численного 

решения системы уравнений (2) для расчетно-

го уровня возмущений конструкции ступени от 

управляющих импульсов системы ориентации и 

стабилизации космической ступени, имеющих 

место на пассивных участках полета исследуе-

мой космической ступени [12]. 

Результаты математического моделирования 

пространственных колебаний космической сту-

пени служат для оценки величин «провалов» 

уровней свободных поверхностей жидкого то-

плива в баках ступени и определения запасов 

работоспособности Λ  внутрибаковых устройств 

обеспечения сплошности компонентов топлива 

на различных режимах работы маршевого двига-

Рис. 3. Расчетные зависимости смещения свободной по-

верхности жидкости от ее невозмущенного состояния в 

контрольных точках D
o
 и D

г
 (кривые 1, 2 соответственно) 

свободной поверхности компонента топлива от времени



8 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2020. Т. 26. № 1

О. В. Пилипенко,  А. Д. Николаев,  И. Д. Башлий, С. И. Долгополов 

теля космической ступени:

 

Λ =
max
ст

E
СFRH

Н
,

где 
max
стН  — максимальная высота столба жид-

кости над сетчатым фазоразделителем (рассчи-

танная с учетом амплитуды колебаний поверх-

ности компонентов топлива в топливном баке), 

= ⋅ ⋅ уд
пр В ст

E
СFRH K K H  — динамическая удержи-

вающая способность сетки фазоразделителя, 

характеризующая его ресурсы по подавлению 

кинетической энергии натекающего на нее 

компонента топлива со свободными газовыми 

включениями, прK  — коэффициент, учитыва-

ющий снижение динамической удерживающей 

способности, обусловленное движением компо-

нента топлива вдоль сетчатого фазоразделителя 

вследствие полетных вибраций ступени, ВK  — 

коэффициент, учитывающий влияние полетных 

вибраций, 
уд
стH  — статическая удерживающая 

способность сетчатого фазоразделителя, под ко-

торой понимается капиллярный перепад давле-

ний в нем, соответствующий прорыву газовой 

фазы сквозь его ячейки.

2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ 
ДВИЖЕНИЯ ЖИДКОСТИ В БАКЕ 
НА ПАССИВНЫХ УЧАСТКАХ ПОЛЕТА РН 
(ПОСЛЕ ОСТАНОВА МАРШЕВОГО 
ДВИГАТЕЛЯ СТУПЕНИ)

Данные экспериментальных исследований, в 

частности [5], движения жидкого топлива в баке 

космических ступеней РН на пассивных участ-

ках полета (после останова маршевого двигате-

ля ступени) свидетельствуют о том, что жидкое 

топливо в силу инерции отрывается от нижне-

го днища бака и перемещается к его верхнему 

днищу. Данное динамическое явление может 

привести к оголению сетки фазоразделителя и 

заборного устройства бака, привести к потерям 

топлива в капиллярном накопителе топливного 

бака, что может существенно осложнить запуск 

двигателя на пассивном участке полета косми-

ческой ступени. 

В развиваемом подходе проводится опреде-

ление параметров движения жидкости в баке на 

пассивных участках полета.

При моделировании гидродинамических про-

цессов в топливных баках системы питания мар-

шевого двигателя использован метод конечных 

элементов и метод объёма жидкости (VOF), по-

зволяющий учитывать сложную топологию те-

чений и конструктивные особенности топливных 

баков и гидравлических трактов. Выполнение 

VOF-анализа проведено средствами современных 

систем конечно-элементного анализа (CAE-си-

стем) [27]. Для описания движения относитель-

но стенок бака границы раздела между газом и 

жидкостью, использован CSF-метод (непрерыв-

ной поверхностной силы [27]). Принимая во 

внимание, что баки космической ступени, как 

правило, симметричны относительно продоль-

ной оси, в качестве их геометрических моделей 

рассмотрены плоские сечения баков, симме-

тричные относительно продольной оси ступени, 

и соответственно осесимметричное истечение 

компонентов топлива из них [15].

Разработанная модель, описывающая неста-

ционарное течение несжимаемой жидкости с 

деформируемой свободной поверхностью в то-

пливном баке, включает уравнения неразрывно-

сти, момента количества движения и уравнения 

движения свободной поверхности жидкости. 

Эти уравнения записаны относительно функ-

ции C, которая характеризует долю жидкости в 

расчетном объеме конечного элемента в конеч-

но-элементной модели бака с жидкостью. 

В общем виде уравнения можно представить в 

следующем виде [25]:

уравнение неразрывности

 ∇ = 0V ;  (3)

уравнение количества движения жидкости

 

∂
ρ +ρ ⋅∇ = −∇ +μ∇ + +ρ

∂
2

( ) ( ) s zV V V p V F a
t

; (4)

уравнение движения свободной поверхности 

жидкости

 

∂
+ ⋅∇ =

∂
0

C
V C

t
, (5)

где ∇  — оператор Гамильтона, V — скорость 

движения жидкости, ρ μ, ,p , sF  — соответствен-

но давление, плотность, вязкость и сила поверх-

ностного натяжения жидкости, za — продоль-

ное ускорение космической ступени РН. 
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Функция С  в уравнении (5) может принимать 

следующие значения: = 0С  — при отсутствии 

жидкого заполнения в объеме конечного эле-

мента, = 1С  — при полном заполнении его объ-

ема жидкостью, < <0 1С  — для промежуточных 

состояний. 

В контексте VOF- и CSF-методов [27] сила 

поверхностного натяжения жидкости sF  опре-

деляется выражением

 = σ ∇sF k C , (6)

где k  — средняя кривизна поверхности раздела 

сред «жидкость — газ» в расчетной точке, σ  — 

коэффициент поверхностного натяжения, опре-

деляемый экспериментально для пары «жид-

кость — твердое тело».

Силы сопротивления движению и силы поте-

ри давления, неравномерно распределенные по 

объемам проточной части накопителей, сетча-

того фазоразделителя, подсеточного простран-

ства и заборных устройств в условиях сложной 

архитектуры внутрибакового пространства вно-

сят определяющее влияние на формирующие-

ся поля скоростей и давлений жидкого топлива 

при его движении к заборному устройству бака в 

процессе запуска маршевого двигателя.

При математическом моделировании процес-

са опорожнения бака (cм. систему уравнений 

(3)—(6)) для элементов «двумерная жидкость», 

применяемых для описания движения компо-

нента топлива в накопителе через сетку фазо-

разделителя, в подсеточном пространстве бака 

и в проточной части заборного устройства ис-

пользованы коэффициенты К  локальных по-

терь давления, определяемые формулой

 

Δ
=
ρ Δ2

P
K

V l
,

где Δ P  — потери давления жидкости в исследу-

емой области течения [8], V  — установившаяся 

скорость движения жидкости, Δl  — длина пути 

жидкости вдоль линии тока, на которой действу-

ет сила сопротивления движению жидкости.

Сила сопротивления движению жидкости в 

капиллярном накопителе рассчитывалась по 

формуле, полученной в работах [2, 11]:

 

ρσ
= ⋅ ⋅ ⋅Π

3

4
торм *

z

F a V
a

,

где Π — периметр ячейки накопителя, *a  — эм-

пирический коэффициент [2].

Локальные потери давления на сетке сеточ-

ного фазоразделителя определялись коэффици-

ентом ξ  гидравлического сопротивления сетки, 

значение которого было получено эксперимен-

тально в работах [4, 19]:

ξ = α+β / Re ,

где α , β  — значения эмпирических коэффици-

ентов, Re  — число Рейнольдса.

В результате численных экспериментов [15] 

установлено, что ввиду неравномерного распре-

деления локальных путевых потерь давления 

при движении жидкости на различных участках 

гидравлического тракта системы питания от сво-

бодной поверхности жидкости в баке до входа в 

топливную магистраль маршевого двигателя при 

определенных режимах запуска двигателя ступе-

ни в условиях микрогравитации может проис-

ходить прорыв некоторого объема газа наддува 

под заборные устройства баков и в топливные 

ма гистрали ЖРД.

2.1. Определение параметров движения жидко-
го топлива в топливном баке в условиях микрогра-
витации, реализуемых в «бросковой башне». Для 

верификации развитого подхода были использо-

ваны результаты экспериментального исследо-

вания движения жидкости в топливном баке — 

модели бака космической ступени «Centaur» — 

при его падении в специальной «бросковой 

башне», приведенные в работах [26, 28]. В каче-

стве такого испытательного бака в эксперименте 

использовался ци-

линдрический бак из 

акрилового пластика 

(см. рис. 4), имею-

Рис. 4. Расчетная схема 

исследуемого вертика-

ль но расположенного 

цилиндрического бака: 

H — высота заливки 

жидкости (H = 11.0 cм), 

L, R — длина и радиус 

цилиндрической обо-

лочки бака (L = 16.3 cм, 

R = 5.5 cм, R
1
 = 5.8 cм) 

[26]
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Ускорение конструкции бака za  в «бросковой 

башне» было направлено вдоль продольной оси 

бака — от верхнего днища к заборному устрой-

ству, находящемуся в нижней части бака, а его 

значение согласно экспериментальным данным 

составляло 0.31 м/с2. Численное моделирование 

движения жидкости в баке с учетом деформации 

свободной поверхности жидкости выполнялось 

в CAE-системе (ANSYS) с помощью средств 

FLOTRAN CFD и ANSYS FLUENT [27]. Дефор-

мация стенок бака в расчетах не учитывалась. 

Рис. 5 и 6 иллюстрируют процесс движения 

жидкого топлива в исследуемом баке в условиях 

микрогравитации, создаваемых в «бросковой» 

башне. 

Для выполнения анализа движения жидкого 

топлива в баке в условиях микрогравитации рас-

сматривался ряд ключевых событий, характери-

зующих этот процесс: событие T0 — в результате 

останова двигателя вся жидкость поднялась к 

верхнему днищу бака, событие T1 — жидкость 

достигла нижнего днища бака, T2 — начало 

формирования «гейзера», T3 — «гейзер» достиг 

верхнего днища бака, T4 — верхнее днище бака 

полностью очищено от жидкости. 

На рис. 5 показаны расчетные границы сред 

«газ — жидкость» в баке для каждого из событий 

T0, T1, T2, T3, T 4, а на рис. 6 показаны фото-

графии из эксперимента в «бросковой» башне 

модели топливного бака космической ступени 

«Centaur», соответствующие событиям T0, T1, 

T2, T3, T4. Видно, что результаты моделирова-

ния качественно (в частности, по формам разде-

ла сред «газ — жидкость») согласуются с резуль-

татами эксперимента.

Рис. 5. Результаты численного моделирования границ 

сред «газ — жидкость» в баке (1 — жидкость, 2 — газ): 

а—д — события Т0—Т4 соответственно

щий сферическое верхнее днище и вогнутое вов-

нутрь сферическое нижнее днище. Внутрибако-

вые устройства для обеспечения сплошности в 

испытательные баки не устанавливались. 

В качестве модельной жидкости применялась 

жидкость FC-78, имеющая коэффициент по-

верхностного натяжения σ  = 13.2 мH/м, плот-

ность ρ  = 1720 кг/м3, вязкость μ  = 8.2 г/(м ·с). 

Температура в баке полагалась постоянной и 

равной 20 °С. 

Рис. 6. Результаты эксперимента в бросковой башне модели топливного бака космической ступени «Centaur» [26]
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Развитый подход позволяет также на основе 

математической модели (3)—(6) определить вре-

мя осаждения жидкого топлива на нижнее днище 

бака – промежуток времени от момента, когда 

вся жидкость находилась у верхнего днища бака 

(рис. 6, а), до момента, когда жидкость, опуска-

ясь к нижнему днищу бака, полностью покрыла 

заборное устройство бака (рис. 6, в). Согласно 

результатам численного моделирования начало 

формирования так называемого «гейзера» (см. 

рис. 5, в — результаты расчета, рис. 6, в — резуль-

таты эксперимента) соответствует моменту вре-

мени t  = 1.9 с и характеризуется тем, что нижнее 

днище уже полностью покрыто жидкостью.

С помощью предложенного подхода можно 

определить суммарные объемы газовых включе-

ний в различных частях бака, в том числе в поло-

сти, прилегающей к входу в заборное устройство. 

В частности, результаты расчета в рассматрива-

емом случае показали, что в тот момент, когда 

верхнее днище бака полностью «освобождено» 

от жидкости (событие T4, рис. 5, д — результаты 

расчета, рис. 6, д — результаты эксперимента), 

суммарный объем газовых пузырей в жидко-

сти, расположенной в нижней части бака (т. е. 

от нижнего днища до уровня 8.9 см) составляет 

0.0706 см3.

2.2. Определение параметров движения то-
плива в баках космической ступени жидкостной 

РН с капиллярными накопителями и сетчатыми 
фазоразделителями. Проанализируем поведение 

объема свободного газа на входе в питающую 

магистраль маршевого ЖРД [7] и влияние сво-

бодных газовых включений в жидком топливе 

на параметры запуска маршевого ЖРД. Расчеты 

параметров движения топлива в баках космиче-

ской ступени жидкостной РН с капиллярными 

накопителями и сетчатыми фазоразделителями, 

проведенные для малых уровней заполнения ба-

ков (т. е. применительно к условиям последнего 

пуска маршевого двигателя ступени), показали 

(рис. 7), что в процессе истечения жидкости из 

бака  максимальная скорость опускания грани-

цы раздела газовой и жидкой сред достигается 

под капиллярными накопителями непосред-

ственно над местами входа в заборное устрой-

ство, образуя «провалы» уровня жидкости. Из 

рис. 7 видно, что для исследуемого в работе [15] 

случая запуска маршевого ЖРД разрабатывае-

мой космической ступени в условиях микрогра-

витации и малого уровня заполнения бака то-

пливом в процессе истечения жидкости из бака 

максимальная скорость «опускания» границы 

раздела жидкой и газовой сред достигается под 

капиллярными накопителями — справа и слева 

от входа в заборное устройство с образованием 

«провалов» уровня жидкости поверхности раз-

дела сред. При дальнейшем развитии процесса 

Рис. 7. Расчетные границы 

раздела фаз «жидкий компо-

нент топлива — газ наддува» 

в процессе опорожнения бака 

окислителя космической сту-

пени ракеты-носителя в слу-

чае запуска ЖРД при мини-

мальном уровне заполнения 

бака окислителя в моменты 

времени: а — t = 0.4 с, б — 

t = 0.87 с, в — t = 0.9 с (отсчет 

от времени «срабатывания» 

отсечного клапана на входе в 

маршевый ЖРД)
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на входном участке топливной магистрали мо-

жет формироваться замкнутая газовая полость 

(рис. 7, в). На основе оценок геометрических 

размеров этой полости (Rg, rg, hg) можно опреде-

лить параметры свободных газовых включений 

в питающей магистрали ЖРД: время «подхода» 

свободных газовых включений ко входу в двига-

тель и их объемный расход. 

Полученные для различных режимов работы 

маршевых ЖРД космической ступени количе-

ственные оценки объемов свободных газовых 

включений в компонентах топлива на входе в 

ЖРД являются одними из основных величин, 

используемых для заключения о надежности 

запуска двигателя без кавитационных срывов 

насосов и других нежелательных динамических 

явлений [8, 14].

3. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ 
ПЕРЕХОДНЫХ ПРОЦЕССОВ 
ПРИ ЗАПУСКЕ И ОСТАНОВЕ МАРШЕВОГО ЖРД 
И ОЦЕНКА ИХ ВЛИЯНИЯ НА ЭФФЕКТИВНОСТЬ 
ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ УСТРОЙСТВ 
ОБЕСПЕЧЕНИЯ СПЛОШНОСТИ

Разработанный методический подход предпола-

гает необходимость проведения численного ма-

тематического моделирования переходных про-

цессов (в том числе гидроудара) в питающих ма-

гистралях при остановах и запусках маршевого 

двигателя. В рассматриваемой постановке зада-

чи он включает: математическое моделирование 

питающих магистралей как систем с распреде-

ленными параметрами; аппроксимацию частот-

ных характеристик протяженных питающих 

магистралей конечными гидродинамическими 

элементами; численное математическое моде-

лирование гидроудара в питающих магистралях 

при остановах и запусках двигателя [6, 7].

Математическое моделирование переходных 

процессов в питающих магистралях системы пи-

тания космической ступени при остановах и за-

пусках маршевого двигателя проведено с учетом 

влияния следующих явлений и факторов: рассе-

яния энергии в жидкости; акустических явлений 

в магистралях, рассматриваемых как системы с 

распределенными параметрами; влияния по-

датливости стенок магистрали и наличия сво-

бодных газовых включений на скорость звука в 

жидкости; специфических особенностей кон-

фигурации питающей магистрали (разветвлен-

ности, наличия сосредоточенных элементов, 

специфических граничных условий на концах и 

т. п.); зависимости от времени площади проход-

ного сечения отсечного клапана при останове 

двигателя.

Математическое описание низкочастотной 

динамики жидкости на участках питающей маги-

страли основывается на уравнении одномерного 

изотермического неустановившегося движения 

жидкости и уравнении неразрывности [20]:

 

∂ ∂⎧ + ⋅ + ⋅ =⎪ ∂ ⋅ ∂ ⋅⎪
⎨ ∂ ⋅ ∂⎪ + ⋅ =
⎪ ∂ ∂⎩ 2

1
0,

0,

p G k
G

z g F t g F

G g F p

z tc

 (7)

где p , G  — давление и весовой расход жидкости, 

t  — время, z  — координата оси трубопровода, 

F  — площадь проходного сечения трубопрово-

да, k  — приведенный коэффициент линейного 

трения на единицу длины трубопровода, c  — 

скорость звука в жидкости в трубопроводе, рас-

считанная с учетом свободных газовых включе-

ний в компонентах топлива и упругости стенок 

трубопроводов.

Решение системы уравнений (7), описываю-

щих динамику длинных питающих магистра-

лей, проведено импедансным методом [14]. Ре-

зультаты решения этой системы уравнений при 

математическом моделировании динамических 

процессов в магистралях при остановах и запу-

сках двигателя использованы для построения 

математической модели с сосредоточенными 

параметрами в диапазоне частот от 0 до 50 Гц 

[6, 7, 21]. В данной модели использованы про-

стейшие гидродинамические элементы, харак-

теризующие их гидравлическое сопротивление 

ia , инерционность iJ  и сжимаемость iC  жидко-

сти. При этом уравнения движения и неразрыв-

ности представлялись в виде [21]:
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где −1ip , ip , −1iG , iG  — давление и весовой рас-

ход жидкости на (i-1)-м и i-м участках.

Тестирование представленного методическо-

го подхода к определению параметров переход-

ных процессов в системе питания космической 

ступени при остановах и запусках ее маршево-

го двигателя было проведено с использованием 

результатов экспериментальных исследований 

процесса останова ее маршевого двигателя при 

испытаниях «на воде» для стендового варианта 

системы питания космической ступени.

При закрытии отсечного клапана в магистра-

ли маршевого ЖРД при его останове может реа-

лизоваться гидроудар большой интенсивности. 

В частности, в исследуемой стендовой питаю-

щей магистрали маршевого двигателя экспери-

ментальная величина давления жидкости вбли-

зи отсечного клапана возросла до 19.8 кгс/см2 

(см. рис. 8, кривая 1). Результаты испытаний 

показали, что после первого интенсивного гид-

роудара в стендовой магистрали наблюдается 

быстро затухающий переходной процесс с фор-

мами колебаний жидкости, близкими к гармо-

ническим, и с частотами колебаний, близкими 

к собственным. Наличие горизонтальных участ-

ков на кривой 1 после первого всплеска давления 

свидетельствует о «разрыве» столба жидкости в 

исследуемой магистрали маршевого двигателя. 

На рис. 8 представлены также результаты 

расчетного определения параметров гидроди-

намических процессов в исследуемой системе 

питания космической ступени применительно 

к условиям стендовых экспериментальных ис-

следований «на воде». Получено удовлетвори-

тельное согласование результатов этих расче-

тов (кривая 2) с экспериментальными данными 

(кривая 1) по амплитудам и частотам колебаний 

жидкости.

Таким образом, в результате численного моде-

лирования процессов в системе питания марше-

вого двигателя космической ступени определе-

ны параметры «провалов» свободной поверхно-

сти жидкости и параметры движения свободных 

газовых включений в топливные магистрали 

двигателя, что позволяет выявить режимы поле-

та, потенциально опасные для проникания сво-

бодных газовых включений через фазораздели-

тель на вход в маршевый ЖРД. Кроме того, по-

лученные оценки «забросов» давления жидкости 

в различных элементах системы питания ЖРД 

(прежде всего в сечении крепления сеточных 

фазоразделителей) дают возможность судить о 

прочности их конструкций при максимальных 

гидравлических нагрузках.

ВЫВОДЫ

Развит методический подход к оценке работо-

способности системы питания жидкостных дви-

гательных установок космических ступеней РН 

на участках активного и пассивного полета, в 

том числе при многократных запусках-остано-

вах их маршевых двигателей. Развитый подход 

позволяет учитывать особенности конструкции 

топливных баков; определять формы колебаний 

жидкого топлива в баках, геометрические харак-

теристики и параметры движения свободной по-

верхности жидкости; определять запасы работо-

способности внутрибаковых устройств обеспе-

чения сплошности компонентов топлива при 

различных режимах функционирования двига-

тельной установки, выявлять условия запуска 

маршевого двигателя, сопровождающиеся про-

никанием газа наддува в питающие магистра-

ли маршевого ЖРД ступени; оценивать объемы 

свободных газовых включений, формирующих-

Рис. 8. Зависимость от времени давления перед отсеч-

ным клапаном в стендовой системе питания космиче-

ской ступени после закрытия клапана применительно к 

условиям стендовых экспериментальных исследований 

«на воде»: 1 — экспериментальные данные [7], 2 — ре-

зультаты расчета
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ся в питающих магистралях маршевого ЖРД; 

оценивать влияние свободных газовых включе-

ний на параметры запуска двигателя. 

Использование разработанного научно-мето-

дического обеспечения для определения пара-

метров гидродинамических процессов в системе 

питания маршевой ЖРД космической ступе-

ни позволяет формировать программы полета, 

обес печивающие максимально полное исполь-

зование бортовых запасов топлива, улучшить 

весовое совершенство ступени, сократить объем 

экспериментальной отработки систем питания 

космических ступеней РН и уменьшить затраты 

на ее проведение.
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МАТЕМАТИЧНЕ МОДЕЛЮВАННЯ ДИНАМІЧНИХ ПРОЦЕСІВ У СИСТЕМІ 

ЖИВЛЕННЯ МАРШОВОГО ДВИГУНА КОСМІЧНИХ СТУПЕНІВ РАКЕТ-НОСІЇВ 

НА АКТИВНИХ ТА ПАСИВНИХ ДІЛЯНКАХ ТРАЄКТОРІЇ ПОЛЬОТУ

Розвинуто підхід до оцінки працездатності системи живлення рідинних двигунних установок космічних ступенів ра-

кет-носіїв в умовах мікрогравітації на ділянках активного та пасивного польоту, а також при багаторазових запусках-

зупинках маршових двигунів, зокрема у періоди з мінімальними рівнями заповнення баків. Розвинутий підхід базу-

ється на методі скінченних елементів, на методі об’єму рідини, 3D-технологіях комп’ютерного аналізу (САЕ-систем) 
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Математическое моделирование динамических процессов в системе питания маршевого двигателя космических ступеней...

і на імпедансному методі. В рамках розвинутого підходу на основі математичного моделювання динамічних процесів 

у системі живлення маршового рідинного ракетного двигуна для активної та пасивної ділянки польоту космічного 

ступеня визначаються параметри руху і форми вільної поверхні компонентів палива у баку, параметри вільних газо-

вих включень, що формуються, ефективність внутрішньобакових пристроїв забезпечення суцільності компонентів 

палива при «штатному» функціонуванні двигунної установки космічного ступеня, параметри перехідних процесів у 

системі живлення маршового рідинного ракетного двигуна при його запуску-зупинці, розрахункові амплітуди і час-

тоти коливань системи живлення космічного ступеня.

Отримані в результаті моделювання значення параметрів руху рідини і границі розділу середовищ «газ — рідина» 

узгоджуються з експериментальними даними, отриманими в умовах руху експериментального зразка паливного бака 

космічного ступеня «Centaur» в «кидальній вежі». Показано, що параметри перехідних процесів в системі живлення 

маршового рідинного ракетного двигуна космічного ступеня задовільно узгоджуються з експериментальними дани-

ми «холодних» тестових випробувань системи живлення  рідинного раке тного двигуна на воді.

Використання розвинутого підходу дозволить скоротити обсяг експериментального відпрацювання нових і мо-

дернізованих космічних ступенів ракет-носіїв.

Ключові слова: маршовий рідинний ракетний двигун, багаторазовий запуск, система живлення, пристрій забезпечен-

ня суцільності, мікрогравітація.
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MATHEMATICAL MODELING OF DYNAMIC PROCESSES IN FEEDING SYSTEM 

OF SPACE STAGE MAIN ENGINE OF LAUNCH VEHICLE AT ACTIVE AND PASSIVE FLIGHT 

An approach is developed for operability diagnostic of liquid propulsion feeding system of launch vehicle space stages in micro-

gravity conditions in active and passive flight, including multiple start-ups of main engines with minimal levels of tank filling. 

The approach is based on the method of finite elements, liquid volume method (VOF), technologies of 3D-computer analysis 

(CAE-systems), and impedance method. As a part of the proposed approach based on mathematical modeling of dynamic 

processes in the stage propulsion feeding system in microgravity conditions, the slosh motion parameters of the «gas — liquid» 

interface in propellant tanks are determined together with the free gas bubbles’ parameters.  At the same time, the effectiveness 

of the propellant management device is evaluated during stage propulsion system operation. Along the way, the parameters of 

transient processes in the propulsion feeding system of main engines are calculated during its multiple start-ups and shutdowns, 

and amplitudes and frequencies of propulsion feeding system are determined.

The computed fluid motion parameters and the liquid propellant-free surface shapes showed a good agreement with data 

obtained in test studies of the motion of the experimental model of the «Centaur» upper stage propellant tank in a «drop tower». 

The transient process parameters of the space stage feed system showed satisfactory agreement with experimental data obtained 

in water testing.

The developed approach will reduce the amount of testing of developed and upgraded launch vehicle space stages.

Keywords: main engine, multiple engine start-ups, feeding system, propellant management device (PMD), microgravity.




