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Abstract. A new lightweight model of the waffle design fuel tank shell of a launch ve-

hicle, which is one of the most critical and expensive components of rocket and space tech-
nology, is proposed. A study of its stress-strain state is carried out. The obtained results of 
computational studies can be used to assess the stress-strain state of structural members of 
rocket and space technology to improve its reliable and safe operation. 
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Вступ. 
На сучасному етапі розвитку ракетно-космічної техніки актуальним завданням є 

удосконалення конструкційних елементів та підвищення їх надійності і безпеки екс-
плуатації [1, 2, 12]. При цьому дуже важливим є також зменшення витрат при вигото-
вленні нових моделей та скорочення строків їх впровадження. Проведення експери-
ментального моделювання процесів досить трудомістке [22] і потребує спеціального 
обладнання, тому особливого значення набуває заміна випробувань проєктованих 
зразків їх розрахунковими дослідженнями [13, 18]. Паливні баки ракет-носіїв – одні з 
найбільш відповідальних і дорогих вузлів ракетно-космічної техніки [4, 8], для яких 
важливим чинником є зменшення ваги. Багатоступеневі твердопаливні ракети дозво-
ляють проводити доставку важливих вантажів на орбіту за рахунок скидання відпра-
цьованих ступеней, як непотрібного баласту. При тривалому зберіганні відбувається 
деформація твердого палива, що може призвести до порушень характеристик роботи 
ракети-носія. Тому в сучасних космічних ракетах використовуються двигуни, які пра-
цюють на рідкому паливі з окиснювачем, що знаходяться у паливних баках. На орбіту 
може бути доставлено тим більше корисного вантажу, чим легшими будуть паливні 
баки, тому вони виготовляються із легких алюмінієвих сплавів і представляють собою 
тонкостінні конструкції, які підкріплені великою кількістю стрингерів і шпангоутів. 
Місця різкого перепаду товщини стінок являються концентраторами напружень і де-
формацій, тому коректно оцінювати їх напружено-деформований стан (НДС) можли-
во лише у тривимірній постановці [7, 8]. 

Широкого використання набули паливні баки вафельної конструкції (на рис. 1 на-
ведено загальний вигляд бака). Слід відмітити, що вони далекі від оптимальних за 
вагою. На сучасному етапі розвитку техніки розповсюдження набувають матеріали з 
новими функціональними властивостями [19, 20], при цьому в аерокосмічній галузі 
широко застосовуються різноманітні композиційні матеріали, які дозволяють поряд із 
високою міцністю отримати конструкції малої ваги із різними додатковими можливо-
стями [17, 21]. Запропоновані композитні конструкції для стінок баків [7], однак на 
цей час для них не розроблені технології виготовлення і вони не пройшли апробацію 
в експлуатації. 



 83 

 

Рис. 1 
 

Для визначення НДС паливних баків ракет-носіїв, оскільки вони досить тонкос-
тінні, використовувалися оболонкові розрахункові схеми. При цьому паливні баки 
вафельної конструкції не являються строго осесиметричними, оскільки мають потов-
щення і зварні шви в осьовому напрямку. При розрахунках методом скінченних еле-
ментів (МСЕ) лише однієї обичайки вафельної конструкції у тривимірній постановці 
необхідна дискретизація на декілька десятків тисяч елементів [7, 8]. 

Тому використання тривимірної розрахункової схеми для всього бака з урахуван-
ням концентраторів напружень проблематичне навіть для комп’ютерів великої поту-
жності. Крім того, необхідно враховувати пружно-пластичні деформації матеріалу 
бака, що потребує використання ітераційних процесів розв’язання задач теорії плас-
тичності. 

Для зменшення обчислювальних затрат для баків вафельної конструкції викорис-
товувались розрахункові схеми з усередненням жорсткісних властивостей стрінгерів і 
шпангоутів [7]. Розрахунки показали, що відхилення від осесиметричної розрахунко-
вої схеми не вносять суттєвих помилок в отримані результати. Тому використання 
циклічно-симетричної тривимірної розрахункової моделі цілком виправдане, особли-
во враховуючи той факт, що це дозволяє в десятки тисяч разів зменшити обчислюва-
льні затрати [8]. 

1. Постановка задачі.  
Моделювання кінетики термонапруженого стану в елементах аерокосмічних кон-

струкцій у тривимірній постановці зі складними властивостями матеріалу, з ураху-
ванням пластичних деформацій потребує врахування конструктивних особливостей 
та реальних умов навантаження [9, 10]. Для цього застосовуються різні математичні 
методи [14, 15]. У даній роботі використовується розроблена на основі методу скін-
ченних елементів [24] спеціальна розрахункова методика та програмний комплекс, які 
дозволяють розглядати конструкції різного рівня складності [6, 11, 16] з урахуванням 
реальних умов навантаження [5].  

Початково-крайова нестаціонарна задача термомеханіки розв’язується методом 
кроків за часом. На кожному з цих кроків можливі ітерації для визначення параметрів 
лінеаризованих задач. Система рівнянь методу скінченних елементів розв’язується ме-
тодом квадратного кореня з урахуванням змінної ширини стрічки, при цьому коефіцієн-
ти системи рівнянь визначаються за допомогою двохвузлових квадратур Гаусса. 

Для розв’язання задачі механіки використовується варіант інкрементальної теорії 
модифікованого підходу Лагранжа із використанням модифікованих тензорів напру-
жень Кірхгофа і тензорів деформацій Гріна [23]. 

Лінеаризоване рівняння фізичного закону 

* * * 0
ij ijkl ij ijC        

представляє собою тензор приросту деформацій у вигляді суми пружної, температур-
ної та пластичної компонент 

* pe T
ij ij ij ij          . 
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Приріст пружних деформацій визначається за законом Гука 

( 1) * *( )e n
ij ijkm km ijkm kmA T A       , 

де ijkmA  – тензор пружної податливості матеріалу при температурі в кінці n+1 кроку 

за часом 

   ( 1) ( )   n n
ijkm ijkm ijkmA A T A T   . 

Приріст компонент температурних деформацій: 

   ( 1) ( 1) ( ) ( ); 0,T n n n n T
ii i i ijT T T T i j            . 

Приріст компонент пластичної деформації залежить від теорії, яка використову-
ється. Для ізотропного матеріалу з ізотропним зміцненням при активному наванта-
женні компоненти приросту пластичної деформації обчислюються за співвідношен-
нями [3] 

 2
23 1 1

2 3
p i T

ij km kmij
i k

S S
E E

 
 


    

         
     

, 

де i  і T  – інтенсивність напружень і границя текучості на початку кроку; ,  kE E – 
модуль Юнга та дотичний модуль, які визначаються по діаграмі деформування мате-
ріалу в кінці кроку за часом; Sij – девіатор напружень. Використання модифікованих 
тензорів деформацій і напружень дозволяє використовувати традиційні теорії пласти-
чності, оскільки умови нестискання матеріалу будуть наближено виконані. 

Програмний комплекс «CUB» реалізовано в оболонці Visual C++ у вигляді двох 
модулів, перший з яких здійснює ввід вхідної інформації, обчислює координати скін-
ченних елементів, визначає структуру матриці системи методу скінченних елементів 
та інші допоміжні величини, необхідні для розв’язання задачі. Передбачено контроль 
вхідної інформації для виявлення помилок та перевірки її достовірності. Другий мо-
дуль здійснює розв’язання початково-крайової задачі. 

Головна увага при розробці програмного комплексу приділялась зниженню тру-
домісткості задання вхідної інформації та простоті аналізу одержаних результатів ро-
зрахунків. У зв’язку з цим, для широкого класу конструкцій розроблена спеціальна 
система задання вхідних даних, яка базується на топологічно регулярній декомпозиції 
тіла на макроелементи у вигляді довільних шестигранників, геометрія яких та наван-
таження на них можуть задаватися у різних системах координат (декартових, цилінд-
ричних, сферичних, тороїдальних та тороеліптичних), довільно орієнтованих відносно 
глобальної декартової. Шестигранники у цих системах координат можуть бути як па-
ралелепіпедами, так і мати довільну геометрію з ребрами прямолінійної чи параболі-
чної форми. Допускаються також макроелементи, для яких геометрія підобласті не 
задається, а визначається у процесі побудови скінченноелементної розрахункової мо-
делі за двома гранями уже заданих шестигранників шляхом з’єднання їх вершин пря-
молінійними ребрами. Для дослідження НДС паливних баків ракет-носіїв програмне 
забезпечення було удосконалено і модернізовано [7]. 

Циліндричний корпус бака (рис. 1) виготовлено із вафельних обичайок висотою 
1502 мм, які в місцях зварних швів мають товщину стінок 10 мм. Обичайка виготов-
ляється із листа алюмінієвого сплаву АМг6НПП товщиною 25,5 мм шляхом фрезеру-
вання, залишаючи із внутрішньої сторони стрінгери і шпангоути товщиною 6 мм і 
глибиною 22,5 мм, з періодом 137 мм в осьовому і коловому напрямках. Товщина ци-
ліндричної оболонки залишається рівною 3 мм. Геометрія обичайки розглядається в 
циліндричних координатах r z . Меридіональний переріз розрахункової моделі при 

0   і =2,04545   зображено на рис. 2, а, б. На рис. 2, в показано фрагменти оби-
чайки з дискретизацією на скінченні елементи у збільшеному вигляді. Питома вага 
алюмінієвого сплаву складає 2,65 г/см3, а вага однієї обичайки, яка має 88 стрінгерів, 
дорівнює близько 260,5 кг. Тривимірний напружено-деформований стан обичайки 
коректно оцінювати за допомогою методу скінченних елементів. 
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Рис. 2  

Найпростішою тривимірною розрахунковою схемою обичайки паливного бака 
вафельної конструкції є ідеальна циклічно періодична в коловому напрямку модель, 
половина періоду якої складає 2,04545о [4].  

На обох меридіональних перерізах розрахункової моделі мають місце граничні 
умови симетрії 0,  0z ru      . В осьовому напрямку розрахункова схема вклю-

чає дві половинки сусідніх обичайок 75,1 225,3z   см. На осьовому перерізі оби-

чайки z  75,1 cм прикладені напруження 32,425 z  МПа, що передаються від тис-

ку на верхнє днище, а на перерізі z  225,3 cм задано переміщення 0,zu   zr   

0z  . Обичайка навантажується внутрішнім тиском від 0,4 до 0,8 МПа кроками 4; 

5; 6; 6,5; 7; 7,2; 7,4; 7,8; 8 МПа. Крім того, внутрішня поверхня 0  225,3z   см наван-
тажена тиском води, що моделює гідравлічні випробування бака. 

Властивості матеріалу обичайки: модуль пружності 47 10  Е   МПа, коефіцієнт 
Пуассона 0,3  . Діаграму деформування матеріалу приведено в табл. 1. 

Таблиця1 
р
і  0 0,0011 0,002 0,00471 0,0124 0,06679 

,i  МПа 220 260 280 300 320 400 

 
При розв’язанні задачі використовується теорія пластичності в приростах дефор-

мації з ізотропним зміцненням [3]. На кожному кроці для збіжності результатів вико-
нуються по 4 ітерації.  

У радіальному напрямку маємо три підобласті з координатами: 1 192,45 смr  ; 

2 194 смr  ; 3 194,7 смr  ; 4 195 смr  . Координати двох підобластей в коловому на-

прямку 1 0 ; 2 0,0 5º947 ; 3 2,0 5º454 . Координати підобластей в осьовому на-

прямку мають наступні значення: 75,1iz  ; 75,42; 88,48; 89,12; 102,18; 115,88; 116,52; 

129,58; 130,22; 143,28; 143,92; 156,48; 157,12; 170,18; 170,82; 183,88; 184,52; 197,58; 
198,22; 211,28; 211,92; 224,98; 225,3 cм. 

Дискретизація підобластей в перерізі z  const зображена на рис. 3, а. 
При тиску 0,5 МПа в баку мають місце лише пружні деформації. При тиску 0,6 МПа 

з’являються незначні пластичні деформації, їх рівень складає 0,18%. При тиску 0,8 МПа 
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максимальні пластичні деформації досягають 2,32%. Результати розрахунку НДС в цен-
трах скінченних елементів з номерами , ,z rn n n  вздовж координатних осей z r  з 

урахуванням тиску води приведено в табл. 2. 
У чисельнику наведено дані, що відповідають тиску 0,6 МПа, а в знаменнику – 

тиску 0,8 МПа. 
Таблиця 2 

zn  n  rn   , МПа z , МПа ,i  МПа р
і , % і , % 

1 1 7 
256 
352 

197 
256 

232 
320 

0,03 
1,076 

0,316 
1,47 

1 6 7 
294 
401 

201 
246 

261 
353 

0,131 
2,286 

0,454 
2,72 

3 3 5 
292 
425 

173 
265 

246 
338 

0,079 
1,553 

0,384 
1,971 

3 6 5 
295 
422 

188 
265 

256 
351 

0,115 
2,169 

0,433 
2,603 

6 3 5 
312 
433 

181 
257 

262 
343 

0,134 
1,749 

0,458 
2,174 

6 6 5 
297 
397 

184 
239 

261 
348 

0,132 
2,039 

0,456 
2,470 

50 1 7 
150 
202 

43 
21 

135 
194 

0 
0 

0,167 
0,241 

50 3 3 
183 
278 

78 
137 

160 
241 

0 
0,06 

0,198 
0,356 

50 6 3 
181 
283 

61 
90 

159 
248 

0 
0,086 

0,197 
0,373 

50 6 7 
183 
263 

34 
13 

168 
257 

0 
0,118 

0,208 
0,436 

96 3 5 
330 
435 

181 
262 

274 
345 

0,178 
1,915 

0,517 
2,343 

96 6 5 
315 
405 

169 
236 

274 
352 

0,178 
2,258 

0,518 
2,694 

99 3 5 
329 
429 

178 
285 

272 
313 

0,172 
1,781 

0,509 
2,203 

99 6 5 
321 
425 

179 
242 

274 
353 

0,179 
2,316 

0,518 
2,754 

101 1 6 
304 
372 

108 
201 

266 
328 

0,15 
1,284 

0,478 
1,683 

101 6 6 
314 
404 

155 
213 

271 
353 

0,167 
2,288 

0,502 
2,725 

                    
                                                 а                                                          б 

Рис. 3 
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Стінки бака вафельної конструкції мають приблизно однакову міцність в колово-
му і осьовому напрямках. Однак з табл. 2 видно, що колові напруження і деформації 
значно вищі за осьові. Щоб зменшити вагу бака, запропонована нова полегшена конс-
трукція, у якій кількість стрінгерів зменшено у два рази. Це дозволить зменшити вагу 
обичайки бака приблизно на 8,4% (на 21,9 кг). Замість 260,5 кг вона стане важити 
238,6 кг. 

У розрахунковій схемі кут 2,04 5º54  міняємо на 4,0 9º90  і додаємо в коло-
вому напрямку ще 3 скінченні елементи. Дискретизація на скінченні елементи в осьо-
вому перерізі нової розрахункової моделі зображена на рис. 3, б. Результати розраху-
нку полегшеної обичайки бака в центрах скінченних елементів при тиску 0,6 і  
0,8 МПа приведені в табл. 3. 

Таблиця 3 

zn  n  rn   , МПа z , МПа ,i  МПа р
і , % ,і  % 

1 1 7 
250 

349 

198 

255 

228 

318 

0,017 

1,027 

0,299 

1,418 

1 9 7 
295 

403 

201 

241 

262 

357 

0,135 

2,488 

0,459 

2,926 

3 3 5 
288 

421 

172 

262 

244 

338 

0,070 

1,537 

0,372 

1,955 

3 9 5 
297 

428 

191 

273 

259 

355 

0,123 

2,432 

0,443 

2,87 

6 3 5 
314 

435 

183 

260 

263 

345 

0,140 

1,872 

0,465 

2,299 

6 9 5 
299 

402 

190 

254 

264 

354 

0,142 

2,334 

0,468 

2,772 

50 1 7 
140 

178 

50 

35 

124 

166 

0 

0 

0,154 

0,206 

50 3 3 
180 

277 

89 

163 

157 

241 

0 

0,060 

0,194 

0,358 

50 9 3 
174 

258 

48 

67 

157 

234 

0 

0,034 

0,194 

0,323 

50 9 7 
177 

253 

53 

44 

159 

236 

0 

0,042 

0,196 

0,335 

96 3 5 
330 

439 

190 

269 

275 

350 

0,181 

2,113 

0,521 

2,545 

96 9 5 
313 

409 

178 

240 

274 

358 

0,179 

2,274 

0,518 

3,017 

99 3 5 
331 

437 

186 

297 

273 

347 

0,176 

1,999 

0,514 

2,426 

99 9 5 
321 

432 

192 

250 

275 

358 

0,181 

2,564 

0,520 

3,007 

101 1 7 
305 

378 

115 

211 

266 

335 

0,149 

1,465 

0,478 

1,874 

101 9 7 
309 

405 

159 

234 

270 

358 

0,163 

2,558 

0,497 

3,000 

 
На рис. 4 і 5 наведено розподіл напружень ,  і  y z i    та інтенсивності деформа-

цій i  у фрагментах обичайки для звичайного і полегшеного варіантів її конструкції 

для перерізу 194,95 смr  . 
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                              г 
а                                      б                                     в                                     г 

Рис. 4 

          
а                                      б                                     в                                     г 

Рис. 5 

На рис. 6 і 7 зображено деформований стан фрагмента обичайки для звичайного 
(рис. 6, а і 7, а) і полегшеного (рис. 6, б і 7, б) варіантів конструкцій для 0-го і остан-
нього шарів дискретизації. 
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Рис. 6 

 

 
а 
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Рис. 7 

Висновок. 
Запропоновано новий полегшений варіант обичайки паливного бака вафельної 

конструкції ракети-носія. За допомогою удосконаленого програмного забезпечення 
проведено розрахункові дослідження обичайки у тривимірній постановці. Як показа-
ли результати розрахунків, зменшення кількості стрінгерів в обичайці в 2 рази прак-
тично не вплинуло на рівень колових напружень. В циліндричній оболонці осьові на-
пруження теж зросли несуттєво. Значно більше зросли пластичні деформації (прибли-
зно на 0,3%). При виготовленні полегшеної обичайки у заготовці замість квадратних 
заглиблень необхідно вибирати прямокутні. 

Оскільки осьові напруження залишились значно меншими за колові, товщини 
стрінгерів можна зменшити в 2 рази, що дозволить знизити вагу обичайки ще майже 
на 11 кг без суттєвого збільшення колових напружень і пластичних деформацій у ци-
ліндричній оболонці.  

Одержані результати розрахункових досліджень можуть бути використані для роз-
робки нових конструктивних елементів паливних баків. Це дозволить разом із знижен-
ням ваги забезпечувати надійну і безпечну експлуатацію ракетно-космічної техніки. 

 
 

РЕЗЮМЕ.  Запропоновано нову полегшену модель обичайки паливного бака вафельної констру-
кції ракети-носія, який є одним із найбільш відповідальних і дорогих вузлів ракетно-космічної техніки. 
Проведено дослідження її напружено-деформованого стану. Одержані результати розрахункових дос-
ліджень можуть бути використані для оцінки напружено-деформованого стану елементів конструк-
цій ракетно-космічної техніки для підвищення її надійної і безпечної експлуатації. 

 
КЛЮЧОВІ СЛОВА: паливний бак, пластичні деформації, міцність, напружено-деформований 

стан, метод скінченних елементів. 
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