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При виведенні космічних апаратів на орбіту з тривалими паузами між включеннями маршового дви-

гуна потрібно забезпечити запуск двигуна у космосі, для чого необхідно гарантувати наявність палива 

біля входу в витратні магістралі. Оскільки паливо в паузах між включеннями маршового двигуна знахо-

диться в умовах практично повної відсутності гравітації і може вільно переміщуватися по всьому об'єму 

бака, займаючи практично будь-яке просторове положення, то для забезпечення гарантованого запуску 

маршового двигуна виникає необхідність в його переміщенні в передстартовий стан. Переміщення палива 

до витратних магістралей проводиться шляхом створення поздовжнього прискорення за допомогою дви-

гунів малої тяги. Час повного переміщення рідини з одного положення в інше є найважливішим парамет-

ром, що впливає на кількість палива і, відповідно, на енергетичні характеристики ступеня. 

В роботі розглянуто випадок осадження палива в баку пального третього ступеня ракети-носія з ви-

користанням двох двигунів малої тяги перед повторним включенням маршового двигуна. Для розробки 

прийнятий максимально несприятливий варіант – весь обсяг компонента палива зосереджений у верхньо-

го полюса бака, що відповідає максимальному прохідному паливом шляху і, відповідно, максимальному 

часу осадження. 

Авторами розроблено розрахунково-експериментальний метод визначення потрібного часу оса-

дження палива, який поєднує проведення експериментального відпрацювання і числового моделювання 

осадження палива, що дозволяє проводити необхідні дослідження з необхідною точністю і істотно скоро-

тити обсяг випробувань і потребу в матеріально-технічному оснащенні експериментальної бази. 

Запропонований метод надалі дозволить оптимізувати існуючу традиційну методику розрахунку ча-

су осадження, забезпечивши вже на початковому етапі розробки більш точне визначення часу осадження, 

і тим самим знизить обсяг компонентів палива, необхідних на роботу двигунів малої тяги, що, в свою 

чергу, збільшить вагу виведеного корисного вантажу. 
 

При выведении космических аппаратов на орбиту с длительными паузами между включениями 

маршевого двигателя требуется обеспечить запуск двигателя в космосе, для чего необходимо гарантиро-

вать наличие топлива у входа в расходные магистрали. Поскольку топливо в паузах между включениями 

маршевого двигателя находится в условиях практически полного отсутствия гравитации и может свобод-

но перемещаться по всему объёму бака, занимая практически любое пространственное положение, то для 

обеспечения гарантированного запуска маршевого двигателя возникает необходимость в его перемещении 

в предстартовое положение. Перемещение топлива к расходным магистралям проводится путем создания 

продольного ускорения с помощью двигателей малой тяги. Время полного перемещения жидкости из 

одного положения в другое является важнейшим параметром, влияющим на количество топлива и, соот-

ветственно, на энергетические характеристики ступени. 

В работе рассмотрен случай осаждения топлива в баке горючего третьей ступени РН с использова-

нием двух двигателей малой тяги перед повторным включением маршевого двигателя. Для разработки 

принят максимально неблагоприятный вариант – весь оставшийся объём компонента топлива сосредото-

чен у верхнего полюса бака, что соответствует максимальному проходимому топливом пути и, соответ-

ственно, максимальному времени осаждения. 

Авторами разработан расчетно-экспериментальный метод определения потребного времени осажде-

ния топлива, совмещающий проведение экспериментальной отработки и численного моделирования оса-

ждения топлива, что позволяет проводить необходимые исследования с требуемой точностью и суще-

ственно сократить объем испытаний и потребность в материально-техническом оснащении эксперимен-

тальной базы.  

Предложенный метод в дальнейшем позволит оптимизировать существующую традиционную мето-

дику расчета времени осаждения, обеспечив уже на начальном этапе разработки более точное определение 

времени осаждения, и тем самым снизит объём компонентов топлива, необходимых на работу двигателей 

малой тяги, что, в свою очередь, увеличит вес выводимого полезного груза. 
 

An orbital flight with long pauses between sustainer engine starts calls for engine starts in space, for which 

purpose the presence of the propellant at the feed line inlet must be assured. Since with the sustainer engine 

switched off the propellant is in nearly zero gravity and can move freely throughout the tank occupying almost 

any spatial position, the propellant must be moved to its pre-start position to assure a guaranteed restart of the 

sustainer engine. The propellant is moved to the feed lines by setting up a longitudinal acceleration using thrust-

ers. The time it takes for the whole of the propellant to be moved from one position to the other is the most im-

portant parameter that affects the propellant amount and thus the stage energy characteristics.  

This paper considers fuel settlement in the fuel tank of a launch vehicle’s third stage with the use of two 

thrusters before a sustainer engine restart in the worst case where the whole of the remaining fuel is concentrated 
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near the upper pole of the tank, which corresponds to the maximum distance to be traveled by the fuel and thus to 

the maximum settlement time. 

The paper presents the authors’ calculation and experiment method for determining the propellant settle-

ment time, which combines an experimental study and a numerical simulation of propellant settlement, thus al-

lowing one to conduct the necessary studies with a desired accuracy and significantly reduce the extent of testing 

and the need for material facilities. 

The proposed method will make it possible to optimize the traditional procedure of settlement time calcula-

tion by assuring a more accurate determination of the settlement time as early as at the initial stage of develop-

ment, thus reducing the volume of the propellant components required for the thruster operation with a corre-

sponding increase in the payload mass. 

 

Ключевые слова: осаждение топлива, стенд невесомости, гидродина-

мическое подобие, численное моделирование, успокоение и сепарация топли-

ва. 

В условиях орбитального полета космической ступени ракеты-носителя 

(РН) паузы между включениями маршевого двигателя (МД) могут достигать 

нескольких часов. При этом под воздействием различных факторов, таких 

как микрогравитация, давление солнечного ветра, аэродинамическое сопро-

тивление и др., топливо в баке может занимать произвольное положение, в 

том числе скапливаться у верхнего днища. Для обеспечения повторного за-

пуска маршевого двигателя в ракетной технике нашел применение метод, 

согласно которому до команды на запуск маршевого двигателя при помощи 

двигателей малой тяги создается продольное ускорение, благодаря чему про-

исходит осаждение, успокоение колебаний топлива и сепарация из него газо-

вых включений.  

Рассмотрен частный случай осаждения топлива в баке горючего третьей 

ступени РН с использованием двух двигателей малой тяги перед включением 

маршевого двигателя. Продольное ускорение от работы двигателей малой 

тяги составляло 0,016 м/с2. Предполагалось, что весь объем топлива сконцен-

трирован у верхнего днища. 

Традиционная методика расчета времени осаждения топлива для верх-

них ступеней перед повторным включением маршевого двигателя основана 

на экспериментальных работах, которые проводились различными проект-

ными организациями как на стендах невесомости, так и на летающих лабора-

ториях [1 – 5]. Однако полученные из опытных данных эмпирические зави-

симости применимы для ограниченного круга задач, условия которых 

(начальные и граничные) подобны тем, для которых получены данные зави-

симости. Поэтому в случае использования новой конструкции бака требуется 

проводить отдельные экспериментальные работы, которые, в результате, 

приведут к определению эмпирических зависимостей, справедливых для 

данной конструкции и условий орбитального полета.  

Для сокращения объёма экспериментальной отработки 3-й ступени РН 

был разработан расчетно-экспериментальный метод определения потребного 

времени осаждения топлива, совмещающий проведение экспериментальной 

отработки и численное моделирование осаждения топлива. 

На первом этапе проводилась экспериментальная отработка – испытания 

на стенде невесомости модельной емкости в масштабе 1:12. При моделиро-

вании процесса осаждения гидродинамическое подобие поведения жидкости 

в натурном баке и модельной емкости будет соблюдено при равенстве для 

модели и натуры критериев Бонда Во и Фруда Fr [6 – 8]: 
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где l – характерный размер емкости, м; ρ – плотность компонента топлива, 

кг/м3; а – продольное ускорение, м/с2; σ – коэффициент поверхностного 

натяжения компонента топлива, Н/м; τ – время, с; индексы «н» и «м» отно-

сятся к натурным и модельным условиям соответственно. 

Из соотношений (1) и (2) определены зависимости для расчета требуе-

мого модельного ускорения и натурного времени осаждения: 
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Испытания проводились с двумя уровнями заправки модельной емкости 

– 0,087 дм3 и 0,3 дм3, чему соответствует запас компонента топлива 150 дм3 и 

522 дм3 натурного бака. Всего было проведено шесть испытаний – по три для 

каждого уровня заправки. 

Существующий в ГП «КБ «Южное» стенд невесомости имеет высоту  

32 метра и обеспечивает время свободного падения до 2,55 с, соответствую-

щее 84 с орбитального полета, что в несколько раз меньше ориентировочного 

времени осаждения (485 с), рассчитанного по методике, описанной в [1 – 5]. 

Поэтому определение времени осаждения топлива проводилось расчетным 

методом с использованием специализированного программного обеспечения 

для решения задач вычислительной гидродинамики, а результаты экспери-

ментальной отработки использовались для подтверждения правильности рас-

четной модели [9].  

Для верификации расчетной модели было проведено численное модели-

рование с параметрами (объем жидкости, зависимость продольного ускоре-

ния от времени с учетом сил аэродинамического сопротивления, время пере-

ориентации топлива), соответствовавшими экспериментальным, а также с 

параметрами, пересчитанными с модельных условий на натурные при помо-

щи соотношений (3) и (4). На рис. 1 приведен осредненный по результатам 

испытаний график изменения модельного ускорения по времени. 
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Рис. 1 

Зависимость модельного ускорения от времени можно разделить на три 

характерных участка: 

1) участок свободного падения (ам ≈ 0); 

2) участок набора тяги газореактивной системы (ГРС); 

3) участок снижения тяги ГРС и роста аэродинамического сопротивления. 

Графики изменения ускорения модели для каждого участка падения бы-

ли аппроксимированы следующими зависимостями: 

 участок 1, tм = 0…0,38 с:    ам1 = 0, [м/с2]; (5) 

 участок 2, tм = 0,38…0,51 с:    ан2 = -15.129·tм+5,749, [м/с2]; (6) 

 участок 3, tм = 0,51…2,3 с:    ан3 = 0,308·tм
2+0,675·tм-2,391, [м/с2]. (7) 

Для численного моделирования с параметрами, пересчитанными с мо-

дельных условий на натурные, из формул (3) и (4) были определены зависи-

мости натурного ускорения и натурного времени осаждения, а затем при по-

мощи (5), (6) и (7) определены зависимости изменения натурного ускорения 

от натурного времени для натурного бака, а именно: 

 участок 1, tн = 0…13,9 с:    ан1 = 0, [м/с2]; (8) 

 участок 2, tн = 13,9…18,6 с:    ан2 = -3,75·10-3·tн+0,052, [м/с2]; (9) 

 участок 3, tн = 18,6…83,9 с:   ан3 = 2,09·10-6·tн
2+1.67·10-4·tн-0.022, [м/с2].(10) 

Таким образом для применения математической модели были использо-

ваны следующие два случая исходных данных: 

1) численное моделирование осаждения в модельной емкости: два объ-

ёма заправки (V1 = 0,087 дм3; V2 = 0,3 дм3), ускорение в соответствии с зави-

симостями (5) – (7); 
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2) численное моделирование осаждения в натурном баке: два объёма за-

правки (V1 = 150 дм3; V2 = 522 дм3), ускорение в соответствии с зависимо-

стями (8) – (10).  

Численное моделирование проводилось в программе ANSYS Fluent [9], 

предназначенной для решения задач вычислительной гидродинамики. Ввиду 

сложности геометрии натурного бака горючего, при построении геометрии 

расчетной модели были приняты следующие упрощения, оказывающие сла-

бое влияние на время перемещения топлива в баке и гашения колебаний сво-

бодной поверхности:  

1) задача решалась в осесимметричной постановке; 

2) сетки капиллярных стабилизаторов 1 были смоделированы твердыми 

стенками; 

3) газоввод 2 не моделировался; 

4) сотовые накопители 3 условно заменены как сплошное тело с сохра-

нением габаритов; 

5) объемы, находящиеся ниже сеток капиллярных стабилизаторов, не 

моделировались. 

При формировании математической модели расчета были приняты сле-

дующие допущения: 

1) процесс осаждения предполагался изотермический; 

2) стенки бака считались гидравлически гладкими; 

3) в начальный момент весь объем компонента топлива находился в 

максимально неблагоприятном положении – был сконцентрирован у верхне-

го днища. 

На рис. 2 приведен общий вид полубака горючего (а) и общий вид рас-

четной области (б).  

В табл. 1 приведено сравнение времени подхода (момента времени, ко-

гда передний фронт стекающей жидкости достигает нижнего полюса бака и 

начинает происходить слияние стекающей жидкости) переднего фронта жид-

кости к плоскости капиллярного стабилизатора для малого и большого за-

полнения емкости. Анализ полученных результатов показывает, что значения 

времени подхода переднего фронта удовлетворительно согласуются между 

собой, как для численного моделирования, так и для результатов физическо-

го эксперимента и находятся в пределах погрешности 7,5 %. 

               
                    а)                                                                          б) 

Рис. 2 
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Таблица 1 – Время подхода переднего фронта жидкости к капиллярному стабилизатору 

Объём заправки V1 Объём заправки V2 

Тип испытаний 

Время подхо-
да переднего 
фронта жид-
кости τкр, с 

Тип испытаний 

Время подхо-
да переднего 
фронта жид-
кости τкр, с 

Эксперимент, испытание 
№ 1* 

36,5 
Эксперимент, испытание 

№ 4* 
31,4 

Эксперимент, испытание 
№ 2* 

37,1 
Эксперимент, испытание 

№ 5* 
31,8 

Эксперимент, испытание 
№ 3* 

36,8 
Эксперимент, испытание 

№ 6* 
31,4 

Расчет для модельной 
емкости и модельного 

ускорения* 
39 

Расчет для модельной 
емкости и модельного 

ускорения* 
33,9 

Расчет для натурного 
бака и ускорения, пере-
считанного с модели на 

натуру 

38,1 

Расчет для натурного 
бака и ускорения, пере-
считанного с модели на 

натуру 

33,6 

Примечание: * приводится время, пересчитанное на натурные условия при помо-
щи соотношения (4). 

На рис. 3 приведена форма свободной поверхности жидкости в натурном 
баке горючего, полученная при численном моделировании, для характерных 
моментов времени tм. 

Светлым тоном обозначена жидкость, стекающая с верхнего полюса ба-
ка к нижнему. 
 

  
а) 

tм = 0 с 
б) 

tм = 0,5 с 

  
в) 

tм = 0,667 с 
г) 

tм = 0,834 с 

  
д)  

tм = 1,502 с 
е) 

tм = 2,252 с 

Рис. 3 
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Сравнительные графики перемещения переднего фронта жидкости вдоль 

стенки на расстояние h для малого V1 и большого V2 объёма заправки приве-

дены на рис. 4 и рис. 5 соответственно. Как видно из графиков, результаты 

расчета удовлетворительно согласуются с результатами испытаний и нахо-

дятся в пределах погрешности 15 %. 

 
Рис. 4 

 
Рис. 5  

На основании сравнения результатов численного моделирования как для 

модельной емкости, так и для натурного бака (с параметрами, пересчитан-

ными с модели на натуру), с результатами испытаний сделан вывод, что ре-

зультаты расчетов удовлетворительно согласуются как между собой, так и с 

экспериментом. Поэтому следует считать, что разработанная математическая 

модель подтверждена экспериментом и является пригодной для расчета оса-

ждения в баке горючего 3-й ступени РН. 
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При расчете осаждения топлива в баке горючего 3-й ступени РН в разра-

ботанной и верифицированной экспериментально численной модели в каче-

стве начального условия принято, что компонент топлива прижат к верхнему 

днищу бака ускорением, возникающим от действующей на ступень на низкой 

круговой орбите силы аэродинамического сопротивления, ааэр = 0,00066 м/с2. 

Результаты численного моделирования по расчету времени перемещения 

топлива от верхнего днища к нижнему, успокоения его колебаний и сепара-

ции газовых включений приведены в табл. 2. Как видно из таблицы, при чис-

ленном моделировании суммарное время осаждения топлива t, состоящее из 

суммы времени перемещения основной массы топлива tосн и времени всплы-

тия пузырей с успокоением колебаний жидкости tусп, при большом заполне-

нии бака оказалось больше, чем при малом, в основном, за счет увеличения 

времени на успокоение жидкости и сепарации газовых включений. 

Таблица 2 – Результаты численного моделирования 

Параметр Малое заполнение бака 
Большое 

заполнение 
бака 

Время достижения плоскости капиллярно-

го стабилизатора передним фронтом жид-

кости tф, с 

≈ 25 ≈ 19 

Время достижения плоскости капиллярно-

го стабилизатора основной массой жидко-

сти tосн, с 

≈ 60 ≈ 77 

Время всплытия пузырей и успокоения 

колебаний жидкости tусп, с 
≈ 125 ≈ 192 

Суммарное время переориентации, успо-

коения колебаний и сепарации газовых 

включений t, с 

≈ 125 ≈ 192 

Примечание: времена отсчитываются от момента включения двигателей ма-

лой тяги. 
 

Таким образом, в результате проведения численного моделирования 

определено полное время перемещения компонента топлива от верхнего 

днища к нижнему, время успокоения колебаний свободной поверхности и 

время всплытия крупных газовых пузырей. Суммарное время определяет не-

обходимое время работы двигателей малой тяги перед повторным включени-

ем МД и составляет ≈ 192 с. 

В случае проведения экспериментальных работ на стенде невесомости 

для моделирования 192 с орбитального полета нужно ≈ 5,3 с падения в шахте 

стенда невесомости, для чего потребовалось бы создание стенда невесомости 

высотой более 136 м. При этом, для исключения искажения результатов ис-

пытаний паразитным аэродинамическим сопротивлением, возникающим при 

падении кинематической модели, шахта стенда невесомости должна быть 

вакуумирована. Создание такой стендовой установки потребовало бы несо-

измеримых временных и финансовых затрат. 

Следовательно разработанный комбинированный расчетно-эксперимен-

тальный метод позволяет как проводить необходимые исследования с требу-

емой точностью, так и сократить объем испытаний и потребность в матери-

ально-техническом оснащении экспериментальной базы. 
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