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КЛАСИФІКАЦІЯ, ОСНОВНІ ТИПИ КОНСТРУКЦІЙ ТА ПРИЗНАЧЕННЯ 
КАПІЛЯРНИХ ЗАСОБІВ ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ СУЦІЛЬНОСТІ ПАЛИВА

Політ космічного літального апарата характеризується чергуванням активних ділянок траєкторії, коли працює рушійна 

установка, та пасивних ділянок, на яких рідинні компоненти палива в баках перебувають під впливом мікрогравітації. 

Внаслідок різноманітних збурювальних факторів (дії аеродинамічних сил, сонячного вітру, внутрішніх гравітаційних сил, 

прискорення від двигунів системи орієнтації та стабілізації тощо) компоненти палива можуть займати у баках будь-яке 

положення. При цьому не виключена ситуація, коли газовий компонент палива може потрапити до витратної магістра-

лі, що надалі може призвести до зриву повторного запуску рушійної установки і аварійного завершення місії. Тому майже 

обов’язковим елементом систем зберігання та живлення рідинними ракетними компонентами палива рушійної установки 

космічного літального апарата є засоби забезпечення суцільності палива, головним критерієм досконалості яких є вели-

чина залишків компонентів палива, які неможливо використати через порушення суцільності рідини на вході у рушійну 

установку. 

Безпосередньо конструкція засобів забезпечення суцільності палива визначається внутрішньою геометрією бака та 

характеристиками пневмогідросистеми космічного літального апарата. Істотне ускладнення конструкції засобу забез-

печення суцільності палива відбувається за наявності декількох факторів, які діють при виконанні польотного завдан-

ня космічним апаратом: багаторазовий запуск та зупинення рушійної установки, виконання складних маневрів в умовах 

різноспрямованих зовнішніх силових імпульсів, що якраз притаманне для космічних літальних апаратів багатоцільового 

призначення. Невизначеність положення та неоднозв’язність границь між газом наддуву і компонентами палива на мо-

мент запуску рушійної установки потребують додаткових способів для запобігання передчасного прориву газу у витратну 

магістраль з його подальшим потраплянням до рушійної установки. 

За більш ніж п’ять десятиліть було розроблено засоби забезпечення суцільності палива, дія яких основана на різнома-

нітних принципах. Найбільшого розповсюдження отримали засоби забезпечення суцільності палива капілярного типу. За 

цей час були вивчені основні фізичні принципи поведінки рідини під дією капілярних сил в умовах невагомості і визначені 

основні типи конструкцій засобів забезпечення суцільності палива та описано спектр завдань, які вони вирішують. У ро-

боті пропонується класифікація  основних типів конструкцій та призначення капілярних засобів забезпечення суцільності 

палива.
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ВСТУП

Прогрес освоєння космосу значною мірою йде 

шляхом створення та запуску нових космічних 

літальних апаратів (КЛА) багаторазового ви-

користання, подовження термінів експлуатації 

КЛА (штучних супутниках Землі телекомуніка-

ційного зв’язку), а також розширення наявної 

(космічні станції) та створення нової космічної 

інфраструктури, її обслуговування та експлуата-

ції [1, 15, 16, 27, 31, 49, 53, 60, 66]. 

При цьому на більшості КЛА використову-

ються, й вочевидь будуть використовуватися в 

найближчі десятиріччя рушійні установки (РУ) 

на рідкому паливі. У зв’язку з цим збільшен-

ня запасів палива на орбіті, збільшення стро-

ків експлуатації та багаторазове використання 

КЛА веде до подальшого зростання вимог, що 

пред’являються до систем зберігання та живлен-

ня рідинними ракетними компонентами палива 

(КП) РУ КЛА, а саме [1, 4]:

  забезпечення мінімальної маси систем збе-

рігання та живлення рідинними ракетними КП 

РУ КЛА і залишків КП, що не випрацьовуються;

  максимальне використання внутрішнього 

об’єму паливних баків та зручність їхнього роз-

ташування в КЛА;

  працездатність систем зберігання та жив-

лення рідинними ракетними КП РУ КЛА в агре-

сивних середовищах;

  тривала експлуатація, велика кількість ци-

клів «заповнення — спорожнення», та багато-

разове використання систем зберігання та жив-

лення рідинними ракетними КП РУ КЛА при 

мінімальних об’ємах відновлювальних робіт;

  економічність та технологічність виготов-

лення.

Окрім цього, слід враховувати, що політ КЛА 

характеризується чергуванням активних діля-

нок траєкторії, коли працює РУ, та пасивних ді-

лянок, на яких рідинні КП в баках перебувають 

під впливом мікрогравітації та різноманітних 

збурювальних факторів (дії аеродинамічних сил, 

сонячного вітру, внутрішніх гравітаційних сил, 

прискорення від двигунів системи орієнтації та 

стабілізації тощо) можуть займати в них будь-

яке положення. При цьому не виключена ситуа-

ція, коли газова фаза може потрапити до витрат-

ної магістралі (ВМ), що надалі може призвести 

до зриву повторного запуску РУ і аварійного за-

вершення місії [1, 3, 4, 10, 11, 18, 23, 24].

Тому майже обов’язковим елементом систем 

зберігання та живлення рідинними ракетними 

КП РУ КЛА є засоби забезпечення суцільності 

(ЗЗС) палива, головним критерієм досконалості 

яких є величина залишків КП, що їх неможливо 

використати через порушення суцільності ріди-

ни на вході у РУ. Безпосередньо конструкція ЗЗС 

палива визначається внутрішньою геометрією 

бака та характеристиками пневмогідросистеми 

(ПГС) КЛА.

Істотне ускладнення конструкції ЗЗС палива 

відбувається під впливом декількох факторів, 

наявних  при виконанні КЛА польотного за-

вдання: багаторазовий запуск та зупинення РУ 

КЛА, виконання складних маневрів в умовах 

різноспрямованих зовнішніх силових імпульсів, 

що якраз притаманне для КЛА багатоцільового 

призначення.

Невизначеність положення та неодно зв’я-

за ність меж, між газом наддуву і КП на момент 

запуску РУ, потребують додаткових заходів для 

запобігання передчасного прориву газу у ВМ з 

його подальшим потраплянням до РУ [1, 4, 24].

Серед багатьох способів досягнення зазначе-

них цілей можна виділити:

  використання ЗЗС палива на основі гнучких 

діафрагм, еластичних мішків, поршнів [1, 2, 10, 

17, 24];

  керування положенням КП за допомогою 

штучно створюваних масових сил [1, 10, 18, 24];

  керування положенням КП за допомогою 

електростатичних сил [1, 10, 31, 51];

  керування положенням КП за допомогою 

капілярних засобів розділення фаз [1, 10, 52, 55, 

64];

  використання відцентрових сепараторів [1, 

10, 12, 23];

  використання засобів стабілізації положен-

ня центра мас КП [1, 10, 37].

За більш ніж п’ять десятиріч були розроблені 

ЗЗС палива, дію яких засновано на різноманіт-

них принципах [2]. 

Водночас найбільшого розповсюдження отри-

мали ЗЗС палива капілярного типу [1, 9, 19, 36, 
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52, 55, 64]. За цей час було вивчено основні фі-

зичні принципи поведінки рідини під дією капі-

лярних сил в умовах невагомості, визначено 

основні типи конструкцій ЗЗС палива та описа-

но спектр задач, що вони вирішують [41, 43, 44, 

45, 46, 49, 62, 63].

КЛАСИФІКАЦІЯ КАПІЛЯРНИХ ЗАСОБІВ 
ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ СУЦІЛЬНОСТІ ПАЛИВА

Праця капілярних ЗЗС палива заснована на ви-

користанні сили поверхневої взаємодії, тобто на 

капілярному перепаді тиску при переході через 

поверхню розподілу фаз, що використовуєть-

ся для утримання КП у визначеному місці баку. 

Таким чином, бак і капілярний ЗЗС палива про-

єктуються так, щоб в умовах космічного польоту 

сили поверхневої взаємодії були сумірні чи пе-

ревищували суму інших сил прикладених до рі-

дини.

Капілярні ЗЗС палива мають ряд переваг над 

рештою систем орієнтації рідини в умовах мік-

рогравітації. Так, капілярні ЗЗС палива мають 

високу довговічність і простоту конструкції. 

Вони не мають рухомих частин, не вимагають 

для своєї роботи зовнішніх джерел енергії і слабо 

реагують на зміну інтенсивності поля масових 

сил. Вони допускають швидку перевірку своєї 

працездатності. При їхньому застосуванні по-

трібна кількість КП завжди залишається віль-

ною від газових включень, що дозволяє здій-

снювати запуск РУ у будь-який необхідний час. 

Ефективний капілярний ЗЗС палива можливо 

розробити для будь-якої кількості запусків РУ, 

будь яких КП, та будь якого терміну експлуатації 

КЛА, враховуючи необхідність великої кількості 

циклів «заповнення — спорожнення» баків, та 

багаторазове використання системи зберігання 

та живлення рідинними ракетними КП РУ КЛА.

Таким чином, головною метою розробки ка-

пілярного ЗЗС палива є створення внутрішньо-

бакових конструкцій, що забезпечують покриття 

достатньою кількістю рідини ЗЗС палива у мо-

мент запуску РУ для гарантованої подачі КП до 

неї без наявності газових включень. Капілярний 

ЗЗС палива, зокрема своєї основної функції та 

перерахованих вище властивостей, можуть за-

стосовуватися для [1]:

  зменшення плескання КП в баках,

  створення конструкції, здатної локалізувати 

місце розташування центра мас КП,

  видалення КП від дренажного отвору при 

заправці баків в умовах невагомості.

Капілярні ЗЗС палива можливо класифікува-

ти за загальною ієрархією, наведеною на рис. 1. 

За об’ємом функціональних вимог, яким повин-

ні відповідати капілярні ЗЗС палива їх можна 

розподілити на три основні типи: локальні, то-

тальні та засоби стабілізаційні положення цен-

тра мас рідини [1].

Мінімальні вимоги пред’являються до локаль-

них капілярних ЗЗС палива (pис. 2, а), які зазви-

чай забезпечують постачання рідкого ракетного 

палива без порушення суцільності з паливних 

баків до входу у ВМ і далі до маршової рідинної 

ракетної РУ розгінних ракетних блоків (РРБ) та 

РУ систем орбітального маневру (СОМ) КЛА. 

Вони повинні забезпечити багаторазовий запуск 

РУ в умовах мікрогравітації або незначних зна-

козмінних прискорень, а також її роботу протя-

гом деякого проміжку часу, якого буде достатньо 

для перетікання основної маси рідини у баку до 

входу у ВМ. Таким чином, локальні капілярні 

ЗЗС палива можна визначити як конструкції, 

що здатні відібрати рідину без газових включень 

тільки з частини об’єму бака, його деякої локалі-

зованої зони, або відсіку, який зветься накопи-

чувачем («пасткою», або «стартовим кошиком»).

Локальні капілярні ЗЗС палива за умовою 

роботи є системами часткового утримання КП. 

Вони поділяються на два класи: ті, що не попов-

нюються, та ті, що поповнюються.

Пристрої, що не поповнюються, призначені 

для випадку, коли прискорення, прикладене до 

ступеня ракети-носія (РН), не осаджує КП на 

капілярний ЗЗС. Його обсяг розраховується на 

утримання в районі капілярного ЗЗС достатньої 

кількості КП, необхідного для виконання всієї 

програми включень РУ та маневрів ступеня.

Капілярний ЗЗС палива, що поповнюється, 

має обсяг, що забезпечує необхідну кількість КП 

для маневрів, що не викликають його осадження 

у проміжках між запусками РУ. З цією системою 

часто застосовують додаткові рідинні ракетні РУ 

малої тяги для створення передпускового при-



17ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2024. Т. 30. № 1

Класифікація, основні типи конструкцій та призначення капілярних засобів забезпечення суцільності палива

Рис. 2. Схематичне зображення капілярних ЗЗС палива за об’ємом функціональних вимог локального типу (а), то-

тального (б) та стабілізаційні засоби положення центра мас рідини (в): 1 — вхід у ВМ, 2 — капілярний розділювач фаз 

(КРФ), 3 — стінка баку, 4 — газова фаза, 5 — рідкий КП

Рис. 1. Загальна ієрархія капілярних ЗЗС палива

скорення та повторного заповнення капілярно-

го ЗЗС палива. Характерною конструкцією ка-

пілярного ЗЗС палива, що поповнюється є 3-й 

ступінь РН «Циклон-4».

Капілярні ЗЗС палива локального типу (рис. 2, 

а) було застосовано на КЛА «Apollo», РРБ «Age-

na», СОМ КЛА «Space Shuttle», на четвертому 

ступені міжконтинентальної балістичної ракети 

(МБР) «Peacekeeper» (рис. 3, а), РРБ «Centaur», 

третьому ступені РН «Циклон-4», штучних су-

путниках Землі (ШСЗ) телекомунікаційного 

зв’язку «Eurostar» (рис. 3, б), «Star 2» (рис. 3, в) 
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Рис. 3. Приклад різних типів капілярних ЗЗС палива за об’ємом функціональних вимог, втілених в конструкціях іс-

нуючих КЛА: а — МБР «Peacekeeper», б — ШСЗ «Eurostar», в — ШСЗ «Star 2», г — ШСЗ «Star 1», д — ШСЗ «Iridium», 

е — РСУ «Space Station Interim Control Module», ж — 3-й ступінь РН «Циклон – 4», з — СОМ КЛА «Space Shuttle», 

и — ШСЗ «SS/Loral», і — ДКА «Orbital Express», ї, й — КТ «JWST» (дві модифікації) [1, 22, 43, 63, 64]



19ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2024. Т. 30. № 1

Класифікація, основні типи конструкцій та призначення капілярних засобів забезпечення суцільності палива

«SS/Loral», «Arabsat», «INSAT-1D» [1, 5, 20, 32, 

34, 35, 36, 40, 41, 48, 53, 56, 62, 63].

Тотальні капілярні ЗЗС палива (pис. 2, б) ви-

користовуються для постачання палива у рідинні 

ракетні РУ ракетних систем управління (РСУ), 

які повинні вирішувати ширше коло завдань. В 

цих РУ капілярні ЗЗС забезпечують безперерв-

ний потік палива не лише для включення дви-

гунів, яке, зазвичай, виконується при мікрогра-

вітації, але й протягом всього періоду їхньої ро-

боти, коли положення рідини у баку змінюється, 

і його важко передбачити. Для таких рідинних 

ракетних РУ РСУ і були розроблені тотальні 

капілярні ЗЗС палива, здатні виконувати відбір 

рідини, що перебуває у будь-якій зоні бака. То-

тальні капілярні ЗЗС палива за умовою роботи є 

системами повного зв’язку КП.

Капілярні ЗЗС палива тотального типу було 

застосовано на РСУ КЛА «Space Shuttle», КЛА 

«Space Tag», РСУ КЛА «Буран», ШСЗ телекому-

нікаційного зв’язку «Star 1» (pис. 3, г), «Iridium» 

(pис. 3, д), «GOES», «INSAT», тимчасовій РСУ 

космічної станції «Space Station Interim Control 

Module» (pис. 3, е), космічному телескопі (КТ) 

«AXAF» [1, 5, 22, 38, 39, 41, 54, 62, 63].

Локальні та тотальні капілярні ЗЗС палива 

мають як свої переваги, так і недоліки, що об-

межують границі їхнього застосування. Тому на 

практиці на цей час більшість капілярних ЗЗС 

палива, що розроблені і експлуатуються у складі 

КЛА, мають ознаки як локальних, так і тоталь-

них ЗЗС палива. Тому їх можна виділити в окре-

му групу комбінованих капілярних ЗЗС палива.

Використання комбінованих капілярних ЗЗС 

палива у складі систем живлення КП КЛА зу-

мовлене, перш за все, необхідністю безперервно-

го постачання палива до РУ як на активних, так і 

на пасивних ділянках траєкторій польоту КЛА. За 

конструкцією схема таких засобів допускає поста-

чання КП до двигунів РСУ та маршової РУ з одно-

го спільного бака. Тому комбіновані капілярні ЗЗС 

палива мають як накопичувач, що поповнюється 

після кожного запуску маршової РУ, так і систему 

зв’язку накопичувача з основною масою палива 

для постійного підживлення двигунів РСУ.

За конструкцією та режимами роботи до ком-

бінованих капілярних ЗЗС палива можна відне-

сти: третій ступінь РН «Циклон-4» (pис. 3, ж), 

СОМ КЛА «Space Shuttle» (pис. 3, з) та ШСЗ те-

лекомунікаційного зв’язку «SS/Loral» (pис. 3, и).

Засоби забезпечення суцільності палива, 

що стабілізують положення центра мас рідини 

(pис. 2, в), повинні відповідати найжорсткішим 

вимогам, бо вони використовуються для поста-

чання палива у рідинні ракетні РУ міжпланетних 

і орбітальних КЛА, в яких ракетне паливо скла-

дає значну частину від всієї маси апарата. Крім 

безперервного постачання КП до споживача, 

ці пристрої повинні забезпечувати мінімальну 

змінність положення центра мас рідини під час 

роботи двигунів РСУ, постійний контакт газової 

«подушки» з отвором для подачі газу та незначні 

плескання рідини під час запуску маршової РУ. 

ЗЗС палива, що стабілізують положення центра 

мас рідини, є внутрішньобаковими конструкці-

ями, які, діючи на поверхню розділу фаз «ріди-

на — газ», здатні впливати на взаємне положен-

ня рідини і газу всередині бака.

Засоби забезпечення суцільності палива, що 

стабілізують положення центра мас рідини, за 

умовою роботи є системами повного утримання 

КП. Пристрій ділить перегородками з вікнами, 

закритими сіткою, внутрішній об’єм бака на 

частини, в яких перебуває майже вся рідина при 

повністю заповненому баку.

Капілярні ЗЗС палива, що стабілізують поло-

ження центра мас рідини, було застосовано на 

КЛА «Viking Orbiter», КЛА «Jupiter Orbiter», до-

слідницькому космічному апараті (ДКА) «Orbital 

Express» (pис. 3, і), КТ «SDO» та «JWST» (pис. 3, 

ї, й) [1, 5, 41, 62, 63].

ОСНОВНІ ТИПИ КОНСТРУКЦІЙ 
ТА ПРИЗНАЧЕННЯ КАПІЛЯРНИХ ЗАСОБІВ 
ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ СУЦІЛЬНОСТІ ПАЛИВА

Капілярні ЗЗС палива складаються із зварних 

конструкцій, встановлених у паливні баки. Ці 

конструкції зібрані з комбінації деталей, викона-

них за допомогою механічної обробки, та різних 

варіацій капілярних розділювачів фаз (КРФ): 

листового фасонного матеріалу (жолобів, стіль-

ників, пелюсток, системи конусів, віял тощо), а 

також пористих елементів — перфорованих лис-

тів металу, пористих металів, сітчастих екранів, 
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комбінованих пористо-сітчастих металів [1, 13, 

41, 52, 55, 64].

Конструктивне виконання капілярних ЗЗС 

палива відомих систем можна розділити на п’ять 

найпоширеніших видів: лопатки (vanes), капі-

лярні насоси (galleries), колектори (sponge), на-

копичувачі («пастки», «стартові кошики», trap), 

жолоби (trough) (pис. 4).

Лопатки. Лопатки можна віднести до одного 

з видів капілярних насосів, які застосовуються 

при відносно невеликих прискореннях (10–7…

10–3)g. Лопатки переміщують рідину в район ВМ 

з невеликою швидкістю течії. Рідина концентру-

ється у вершинах двогранних кутів, утворених 

поверхнями лопаток та внутрішньою поверхнею 

стінки бака. Форма лопатки повинна забезпечу-

вати рух рідини у напрямку ВМ. Площа поверх-

ні лопатки зростає у напрямку ВМ, збільшуючи 

радіус кривизни поверхні рідини, сконцентрова-

ної у вершині двогранного кута. Двогранні кути, 

утворені поверхнями лопаток, у місцях їхнього 

перетину над ВМ вздовж осьової лінії бака за-

безпечують локалізацію рідини, необхідної для 

включення двигуна.

Невеликі бічні прискорення призводять до 

того, що рідина йде з двогранних кутів одно-

го боку стінки бака і збирається з іншого боку. 

Процес відбувається доти, поки гідростатичний 

тиск, викликаний прискоренням, не урівнова-

жується капілярними силами. Коли прискорен-

ня зменшиться, маса рідини, зібрана на стінці 

бака, повинна перебувати в контакті хоча б з 

однією лопаткою, яка буде переміщати рідину 

назад у район ВМ. З цієї умови вибирається мі-

німальна кількість лопаток, необхідна для надій-

ного функціонування РУ.

Капілярні насоси. Капілярні насоси, як і ло-

патки, використовуються для переміщення КП 

всередині бака. Вони, на відміну від лопаток, за-

стосовуються в космічних ступенях РН, які за-

знають більших навантажень (10–6 … 10–1)g.

Капілярні насоси є профілями круглого або 

прямокутного перерізу, які розташовані мери-

діанах вздовж осі бака. На поверхні, зверненій 

до стінки бака, у капілярних насосах прорізано 

вікна, закриті сіткою. Газ, що потрапив у насос, 

не видаляється через сітчастий екран, тому вони 

заповнюються рідиною під час заправки та за-

лишаються заповненими до повного випорож-

нення бака. Кількість капілярних насосів та їхнє 

розташування має забезпечувати постійний кон-

такт КП щонайменше з одним із вікон.

Колектори.  Колектори призначені для ста-

тичного утримання рідини за умови помірних 

(10–3…10–2)g навантажень. Колектори є групою 

складових радіальних листових елементів або 

одного елемента, вигнутого у вигляді гофрова-

ного віяла. Колектори можуть бути виконані 

з суцільного листового металу, а також з сіток. 

Канали, що звужуються, утворені елементами 

колектора, забезпечують надходження рідини 

до центра колектора без газових включень. Ко-

лектори часто використовуються у поєднанні 

з лопатками, насосами та накопичувачами як 

додаткові пристрої. Колектори необхідні у ви-

падках, коли програма польоту викликає періо-

Рис. 4. Види конструктивного виконання капілярних ЗЗС палива: а — лопатки (vanes), б — капілярні насоси (galler-

ies), в — колектори (sponge), г — накопичувачі («пастки», «стартові кошики», trap), д — жолоби (trough) [43, 63, 64]
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дичну ізоляцію маси КП від капілярних насосів. 

У цьому випадку кількість КП, яка утримується 

колектором, повинна забезпечувати РУ паливом 

до його поповнення.

Приватним випадком колекторів є стільнико-

вий накопичувач, що є конструкцією, яка скла-

дається зі зварених між собою профільованих 

пластин, що утворюють замкнені осередки, від-

криті з торців. Стільниковий накопичувач вста-

новлюється над сітчастим екраном та забезпечує 

відбір КП з бака на пасивних ділянках польоту 

для живлення двигунів РСУ. На дільницях робо-

ти маршової РУ стільниковий накопичувач по-

вторно заповнюється паливом.

Накопичувачі. Накопичувачі застосовують для 

статичного утримання рідини при відносно ве-

ликих (до 1g) прискореннях. Накопичувач сис-

теми часткового утримання КП є контейнером, 

у суцільних стінках якого прорізано кілька вікон, 

закритих сітками. Вікна необхідні для наповне-

ння та спорожнення накопичувача. Осеред-

ки сітки досить малі для утримання рідини при 

максимально очікуваних прискореннях під час 

польоту. Площа вікна розраховується з умови мі-

німуму суми динамічного та гідростатичного на-

порів для випадку максимальних величин витрат 

КП та польотних навантажень. Накопичувачі 

можуть використовуватися і у системах повного 

зв’язку КП. Накопичувач статично утримує КП 

при повному або частковому його заповненні та 

накопичує газ, коли спорожнюється.

Системи повного утримання КП з накопичу-

вачем застосовуються лише тоді, коли програма 

керування ступенем РН включає маневри, що 

викликають бічні та позитивні осьові наванта-

ження, у яких КП осідає у бік ВМ. Вони не за-

стосовуються, коли вектор прискорень спричи-

няє локалізацію КП у районі верхнього днища 

бака. В останньому випадку обсяг залишку КП, 

що не забирається, значно збільшується. При 

дії бокового навантаження газова порожнина, 

що має сплюснуту форму, рухається в напрямку, 

протилежному напрямку вектору прискорення, 

усередині верхнього відділення, заповненого рі-

диною. Ця порожнина зростає в діаметрі в міру 

спорожнення бака, а при досягненні нею свого 

найбільшого розміру площа течії рідини змен-

шується, динамічний напір перевищує утримну 

капілярну силу, і газ проникає в наступний від-

сік. Процес повторюється у кожному відсіку, 

доки останній не спорожниться.

Окремим випадком накопичувачів є сітчастий 

екран, що встановлюється над ВМ та утримує 

КП в районі забірного отвору на пасивних ді-

лянках траєкторії польоту.

Жолоби. Жолоби за своїми функціями подібні 

до накопичувачів і колекторів. Вони утримують 

рідину в умовах великих перевантажень як нако-

пичувачі, і можуть поповнюватися як колектори. 

Поповнення жолобів відбувається за допомогою 

капілярних насосів та лопаток. Жолоби зазвичай 

застосовуються в умовах впливу великих бічних 

перевантажень, перпендикулярних до осі бака. 

За конструкцією жолоб є круглим або прямокут-

ним профілем, розташованим співвісно з цен-

тральною віссю бака. Жолоб може бути відкри-

тий збоку та обов’язково відкритий знизу. Він 

випорожнюється під дією передпускового на-

вантаження через донні отвори, закриті сіткою. 

Жолоби можуть використовуватися у поєднанні 

з пастками, лопатками, капілярними насосами 

та колекторами.

Рис. 5. Конструктивна схема капілярного ЗЗС пали-

ва бака окислювача РРБ A5ME: 1 — дренажний отвір, 

2 — зовнішня стінка накопичувача, 3 — 1-й внутрішній 

конус накопичувача, 4 — 2-й внутрішній конус накопи-

чувача, 5 — розмежувальна пластина, 6 — «вікно» пере-

крите сітчастим екраном, 7 — стінка баку, 8 — внутрішня 

перегородка, 9 — центральні отвори перекриті сітчастим 

екраном, 10 — сітчастий екран спрямування потоку рі-

дини на вході у ВМ, 11 — сепаратор на вході у ВМ, 12 — 

віх у ВМ
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кращих матеріалів для застосування як КРФ [1, 

14]. КРФ, основним робочим елементом яких є 

металеві ткані сітки з чарунками мікронних роз-

мірів, називають сітчастим розділювачем фаз 

(СРФ).

Застосування сіток як основні робочі елемен-

ти КРФ з-поміж інших матеріалів має ряд пере-

ваг: ефективна роботу у широкому діапазоні ди-

намічних навантажень, висока капілярна утрим-

на здатність (КУЗ) при порівняно невеликій масі 

конструкції, довговічність, мінімальний час під-

готовки двигуна до включення, універсальність 

та надійність. Серед недоліків: складність кон-

струкції, відносно велика вартість, необхідність 

довготривалого експериментального відпрацю-

вання.

Капілярна утримна здатність — це здатність 

запобігати проникненню вільних парогазових 

включень через чарунки сітки, в умовах зовніш-

ніх силових впливів на КП. Капілярна утримна 

здатність залежить від розміру чарунки, матеріа-

лу дротів та чистоти їхньої поверхні, типу та тем-

ператури КП [1, 51, 52] і є найважливішим пара-

метром, що безпосередньо визначає працездат-

ність як безпосередньо СРФ, так і капілярного 

ЗЗС палива у цілому.

Металеві ткані сітки, що використовуються у 

СРФ, виготовляються в досить широкому діа-

пазоні типів плетінь (структур) дротяної ткани-

ни (pис. 6). Найрозповсюдженіші сітки мають 

квадратні або нульові (так звані «фільтрові») 

чарунки. Особливістю перших з них є те, що 

дроти основи та утока мають рівні діаметри і 

розташовані на однаковій відстані одне від од-

ного. «Фільтрові сітки» характеризуються тим, 

що дроти одного з напрямків (утока) приляга-

ють один до одного настільки щільно, що між 

ними практично немає просвіту. За структурою 

сітки з квадратними чарунками поділяються на 

два типи плетіння: полотняне та саржеве (Plain 

Square та Twill Square відповідно) [1, 6, 8, 42, 60]. 

«Фільтрові сітки» поділяються на три типи пле-

тіння: полотняне голландське, саржеве та зво-

ротне саржеве голландське (Plain Dutch, Dutch 

Twill та Reverse Plain Dutch відповідно) [1, 7, 61].

Полотняне плетіння (pис. 6, а) є найпошире-

нішим і найпростішим для плетіння. Це стан-

На практиці при проєктуванні капілярних 

ЗЗС палива для виконання складних програм су-

часних космічних місій активно застосовують-

ся різноманітні варіанти комбінацій основних 

типів ЗЗС за об’ємом функціональних вимог 

та видів їхнього конструктивного виконання. 

Прикладом такого підходу може бути капіляр-

ний ЗЗС палива, що розробляється космічними 

інженерами Євросоюзу для РРБ РН «Ariane 5» 

(A5ME) (pис. 5). Його буде оснащено новою рі-

динною ракетною РУ VINCI, щоб мати можли-

вість багаторазово включати її в умовах неваго-

мості (мікрогравітації) [27—29].

Капілярний ЗЗС палива бака окислювача (LO
X

) 

РРБ A5ME — це накопичувач, що поповнюється. 

Дві внутрішні конічні перегородки розділяють 

верхню порожнину накопичувача на три відсіки. 

Всередині відсіків рідина може вільно перетікати 

скрізь отвори у основі конусів. Внутрішні конуси 

встановлено на багатошарову пластину (перего-

родку), яка відділяє верхній відділ накопичувача 

від меншого нижнього. Рідина може перетікати 

від верхнього до нижнього відділу крізь «вікна», 

перекриті гофрованими сітчастими екранами. 

Гофрування збільшує загальну площу сітки та 

зменшує втрати тиску на ній. Сепаратор на вході 

у ВМ оснащено дренажним трубопроводом, який 

па пасивних ділянках траєкторії дренує газ, що 

підіймається від РУ у бак.

Декілька перегородок (лопаток) розташовано 

за межами накопичувача. Вони керують рідиною 

під час балістичної фази траєкторії та підтриму-

ють процес поповнення накопичувача. Також 

вони служать для рівномірності розподілу рідини 

на вході у накопичувач. Така конструкція капіляр-

ного ЗЗС палива також здатна утримувати рідину 

у накопичувачі при осьовому обертанні РРБ.

Наведений вище огляд свідчить про значне 

різноманіття конкретних конструкцій капіляр-

них ЗЗС палива, що використовуються на сьо-

годнішній час у системах живлення рідинних 

ракетних РУ КЛА.

Проте найчастіше капілярні ЗЗС палива є 

розділювальними перегородками з «вікнами», 

капілярними насосами, накопичувачами, або 

жолобами, перекритими тканими металевими 

сітками, які є одним з найпоширеніших і най-
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Рис. 6. Плетіння (структура) дротяної тканини: а — полотняне, б — саржеве, в — полотняне голландське, г — саржеве 

голландське, д — зворотне полотняне голландське [1, 58]

дартний тип плетіння для дротяної тканини, в 

результаті якого утворюються квадратні отвори 

з однаковими розмірами дроту в обох напрям-

ках. Кожен дріт основи проходить по черзі по-

верх і під дротами утока під прямим кутом в обох 

напрямках.

Саржеве плетіння дротяної тканини (pис. 6, 

б) — метод плетіння, у якому утоковий дріт про-

ходить вище та нижче двох дротів основи, утво-

рюючи квадратні отвори та діагонально сплетені 

візерунки, які виглядають як саржа. Саржеве пле-

тіння може бути виготовлене з металевого дроту 

більшого діаметра, ніж полотняне, що може зро-

бити сітку більш стабільною та отримати більшу 

міцність, щільність і стійкість до корозії.

Полотняне голландське плетіння дротяної тка-

нини (pис. 6, в) — це метод щільного плетіння. 

Діаметр дроту утока менший за діаметр дроту 

основи, що дозволяє основі бути ближче одна 

до одної, таким чином утворюючи дуже щіль-

ний, рівний верхній і нижній малюнок. Полот-

няне голландське плетіння не має прямих про-

зорих отворів, як звичайне полотняне. Навпа-

ки, цей метод плетіння створює звивистий 

шлях, завдяки якому можна досягти вищих зна-

чень КУЗ. Водночас він забезпечує в рази вищу 

механічну міцність, ніж інші поширені способи 

плетіння.

Саржеве голландське плетіння дротяної ткани-

ни (pис. 6, г) — це стиль плетіння, подібний до 

полотняного голландського. Виготовляється за 

допомогою саржевого плетіння, коли утоковий 

дріт меншого діаметра все ще використовується 

і проходить через два дроти основи, роблячи уто-

ки  щільнішими, що дозволяє досягти меншого 

розміру чарунок, не впливаючи на товщину тка-
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нини. Порівняно з полотняним голландським 

плетіння щільніше, а ефект фільтрації точніший.

Зворотне полотняне голландське плетіння 

(pис. 6, д) — цей метод та метод полотняного гол-

ландського плетіння приблизно однакові, єдина 

відмінність полягає в тому, що дріт основи та дріт 

утока розташовані протилежно (діаметр дроту 

основи менший за діаметр дроту утока). Порівня-

но з полотняним голландським плетінням утоко-

вий дріт більшого діаметра сплетений щільніше.

Сітки з квадратними чарунками мають більші 

переваги над «фільтровими сітками» при вико-

ристанні у капілярних ЗЗС плетіння, що засто-

совуються у КЛА з РУ, які працюють на високо-

киплячих КП — це низьке значення гідравліч-

них втрат тиску та нижчі вимоги до чистоти КП. 

У КЛА з РУ, які працюють на низькокиплячих 

(кріогенних) КП, для забезпечення більшого 

значення КУЗ та вищого ступеня фільтрації за-

звичай використовують «фільтрові сітки».

ВИСНОВКИ

Як свідчить наведений вище аналіз класифіка-

ції, основних типів конструкції та призначення 

капілярних ЗЗС палива, більшість з них вико-

ристовує СРФ як КРФ. Тому саме проєктні па-

раметри СРФ будуть визначати тактико-технічні 

характеристики  всього капілярного ЗЗС палива. 

Таким чином, при розробці нових конструкцій 

капілярних ЗЗС палива дослідження функцію-

вання СРФ в різноманітних умовах експлуатації  

КЛА та створення спрощених математичних мо-

делей реальних фізичних процесів, що відбува-

ються у сітках при контакті з КП, є перспектив-

ною задачею, якій слід приділяти першочергову 

увагу. Це допоможе досягти оптимальних харак-

теристик капілярних ЗЗС палива та знизити ви-

трати на їхню розробку [1, 33, 58].

Для втілення результатів цих досліджень і роз-

роблених на їхній основі математичних моделей 

у інженерні методики проєктування та розра-

хунку вони повинні носити фундаментальний 

характер та спиратися, у першу чергу, на дані 

експериментальних випробувань [1, 25]. Це до-

зволить розрахувати проєктні характеристики 

капілярних ЗЗС палива, основним робочим еле-

ментом яких є СРФ, швидко та з високою точ-

ністю.
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CLASSIFICATION, MAIN TYPES OF STRUCTURES AND PURPOSE 

OF CAPILLARY MEANS TO ENSURE FUEL PERFECTION

The flight of a spacecraft is characterized by the alternation of active sections of the trajectory, when the propulsion system is op-

erating, and passive sections, in which the liquid components of the fuel in the tanks are under the influence of microgravity and, 

as a result, various disturbing factors (actions: aerodynamic forces, solar wind, internal gravitational forces, disturbances from 

the engines of the orientation and stabilization system, etc.) can occupy any position in them. At the same time, the situation 

is not ruled out when the gas phase can get into the flow line, which in the future can lead to a failure to restart the propulsion 

system and an emergency end of the mission. Therefore, an almost obligatory element of the systems for storing and supplying 

liquid rocket fuel components of the propulsion system of a spacecraft is the means of ensuring fuel continuity, the main criteri-

on for the perfection of which is the amount of residual fuel components that cannot be produced due to a violation of the fluid 

continuity at the inlet to the propulsion system. The design of the fuel continuity means is directly determined by the internal 

geometry of the tank and the characteristics of the pneumohydraulic system of the spacecraft. A significant complication of the 

design of the fuel continuity means occurs in the presence of several factors that are present when a spacecraft performs a flight 

task: multiple launch and stop of the propulsion system, performing complex maneuvers under conditions of multidirectional 

external force impulses, which is just inherent in spacecraft. The position uncertainty and heterogeneity of the boundaries be-

tween the boost gas and fuel components at the time of launching the propulsion system require additional measures to prevent 

premature gas breakthrough into the flow line with its subsequent entry into the propulsion system. Therefore, over more than 

five decades, fuel continuity tools have been developed, the operation of which is based on various principles. At the same time, 

capillary-type fuel continuity means are most widely used. During this time, the basic physical principles of the behavior of a 

liquid under the action of capillary forces under weightless conditions were studied, the main types of designs of means for en-

suring fuel continuity were determined, and the range of tasks they solved was described.

Keywords: capillary fuel continuity means, vanes, capillary pumps, collectors, accumulators, chutes, mesh phase separators, 

capillary holding capacity.




