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Предложена инженерная методика на основе расчетной математической модели 
для оценки изменения внутрибаковых параметров по циклограмме полета в топ-
ливных баках перспективных ракет-носителей. Рассмотрен упрощенный подход  
к моделированию внутрибаковых процессов на основе расчетной модели с сосре-
доточенными параметрами, в рамках которой предполагается, что в каждый 
момент времени термодинамические параметры в каждой точке газовой полости 
бака одинаковы. Кроме того, сложная физика взаимодействия струи газа наддува 
из газовода с поверхностью компонента топлива заменена осредненными значениями 
коэффициента теплоотдачи и расхода испарения, полученными в ходе состояв-
шихся ранее испытаний. Система уравнений газовой динамики дополнена алго-
ритмом наддува, реализованным в рамках системы измерения давления в газовой 
полости бака. На основании рассматриваемой в работе математической модели 
построены прогнозные значения поведения некоторых внутрибаковых параметров 
топливных баков и выполнено их сопоставление с данными летных испытаний,  
т. е. проведена верификация предложенной математической модели по данным 
телеметрии, полученным в ходе испытаний. Актуальность работы обусловлена 
необходимостью быстрого получения предварительных инженерных оценок внут-
рибаковых параметров и характеристик системы ПГСП при организации разра-
боток по созданию новых перспективных ракет-носителей.  
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Введение. При разработке изделий ракетно-космической техни-

ки, в частности перспективных ракет-носителей, на этапе проектиро-
вания необходимо проведение прогноза поведения основных термо-
динамических параметров (давления, температуры, массы газов)  
в топливных баках. Для решения данной задачи используется мате-
матическое моделирование. В настоящее время имеющиеся матема-
тические модели внутрибаковых процессов для изделий данного 
класса условно можно разделить на две большие группы [1]. К первой 
относятся сложные трехмерные модели, максимально учитывающие 
физику процесса [2]. Для таких моделей требуются сложные про-
граммные комплексы типа Logos или FlowVision и большие вычис-
лительные возможности ЭВМ. Кроме того, расчеты с использованием 
этих подходов занимают крайне много времени. Ко второй группе 
относятся более простые одномерные модели [3, 4]. К их недостаткам 
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можно отнести то, что они разрабатываются до проведения летных 
испытаний и, соответственно, не могут быть верифицированы по ре-
зультатам этих испытаний и не всегда дают корректную картину 
процесса.  

Следовательно, имеющийся комплекс моделей затрудняет вы-
полнение предварительных инженерных оценок, в результате чего 
возникает необходимость поиска более простых и быстрых способов 
для их проведения. 

Цель данной работы — разработка математической модели для 
выполнения быстрых инженерных оценок на различных этапах проек-
тирования для перспективной ракеты-носителя. Особенность данного 
изделия заключается в том, что давление в топливных баках регули-
руется специальным программным алгоритмом, позволяющим удер-
живать его в баке в заданных границах (система контроля давления). 
В математической модели, рассматриваемой в данной работе, учиты-
вается работа такой системы. 

Актуальность данной работы обусловлена как разработкой самой 
ракеты, так и дальнейшими планами по развитию изделия, а также 
применением системы контроля давления в других перспективных 
изделиях ракетно-космической техники (в частности, разгонных бло-
ках), где также планируется использование системы контроля давле-
ния в топливных баках.  

По результатам работы сформировано программное обеспечение, 
которое применяется для расчета внутрибаковых процессов каждой 
из ступеней трехступенчатой перспективной ракеты-носителя, полу-
ченные расчетные значения сопоставлены с экспериментальными 
данными. 

Постановка задачи. Рассматривается динамика выработки ком-
понентов ракетного топлива из баков окислителя и горючего любой 
из ступеней перспективной ракеты-носителя. Топливные баки окис-
лителя и горючего имеют общую систему наддува, где газ наддува 
берется из аккумуляторов давления, погруженных в окислитель 
(жидкий кислород). Уровень давления в газовых полостях топливных 
баков поддерживается в заданном диапазоне давлений системой кон-
троля давления, которая по заданному алгоритму меняет жиклеры на 
линии наддува баков и тем самым регулирует наддув и, соответ-
ственно, давление [5]. 

В задаче требуется построить математическую модель, описываю-
щую внутрибаковые процессы в баках окислителя и горючего с учетом 
работы системы контроля давления, сопоставить полученные результа-
ты с результатами эксперимента, дать прогноз поведения внутрибако-
вых параметров в ходе дальнейших испытаний, а также рекоменда-
ции по применимости модели для оценок внутрибаковых процессов 
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при дальнейших модификациях ракеты. 
Упрощенная схема топливного бака представ-
лена на рис. 1. 

Математическая модель. Как было пред-
ставлено выше, в работе рассмотрен прогноз 
поведения основных внутрибаковых парамет-
ров на активном участке полета перспективной 
ракеты-носителя на основании математическо-
го моделирования. Для решения данной задачи 
предложена математическая модель, основан-
ная на законах сохранения массы и энергии  
в газовой подушке бака [6–10], которая также 
учитывает алгоритм системы контроля давле-
ния в топливных баках ракеты-носителя. Для 
описания внутрибаковых процессов приведем 
следующие соотношения: 
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где газ.наддR  — газовая постоянная газа наддува; psR  — газовая по-

стоянная паров насыщения кислорода; sP  — давление паров насы-

щения кислорода; бакP  — внутрибаковое давление; газ.наддМ  — масса 

газа наддува бака (гелий); psM  — масса паров насыщения кислорода; 

подM  — масса газа в газовой полости бака; f  — кривая насыщения; 

 

Рис. 1. Упрощенная  
схема топливного бака: 

1 — газовод наддува; 2 — 
топливный бак; 3 — расход-
ная магистраль; 4 — марше- 

вый двигатель 
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подT  — температура газовой полости бака; подV  — объем газовой по-

лости бака; ктG  — расход компонентов топлива (КТ); кт  — плот-

ность КТ; наддq  — расход газа наддува; жик1,S  жик2 ,S  жик3S  — пло-

щади проходных сечений жиклеров в системе наддува бака; , ,    — 
коэффициенты, определяемые алгоритмом системы наддува, прини-
мают значения 0 и 1; расхk  — коэффициент расхода через жиклеры 

наддува. 
Коэффициент расхода через жиклеры наддува определяется эф-

фективной площадью критического сечения жиклера, которая оказы-
вается меньше геометрической площади сечения вследствие наличия 
пограничного слоя течения в критическом сечении. Для оценки ко-
эффициента расхода была решена отдельная задача по моделированию 
течения газа в газоводе наддува в среде FlowVision.  

Для расчета температуры газовой полости топливного бака  
в каждый момент времени систему уравнений (1)–(8) необходимо 
дополнить уравнением сохранения энергии. Для случая, учитываю-
щего теплообмен газовой подушки бака, это уравнение запишется  
в следующем виде: 

под под под
надд надд под

( )
,    v p p s ps w s

d M T dV
с с T q с T q Q Q P

dt dt
    (8) 

где ,p vс c  — теплоемкости газа (смесь паров насыщения кислорода  

и гелия) в подушке при постоянном объеме и давлении соответствен-
но; sT  — температура зеркала жидкого КТ; wQ  — теплоприток от га-

за в газовой полости к стенке бака; sQ  — теплоприток от газа в газо-

вой полости к зеркалу КТ,  

под( ),  s s s sQ S T T  

где s  — коэффициент теплоотдачи поверхности КТ. 

Удельные теплоемкости ,p vс c  найдем из соотношений: 

aд ,p

v

с
k

c
                                                (9) 

см , p vc c R                                            (10) 

где смR  — газовая постоянная смеси газов в газовой полости бака 

окислителя (гелий и пары кислорода). 
Для оценки расхода наддува наддq  система уравнений для прове-

дения расчетов должна учитывать алгоритм функционирования 
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системы наддува топливного бака, основанный на работе измеритель-
ной системы давления внутри газовой полости топливных баков.  
В данной работе этот алгоритм кратко описан ниже (его программная 
реализация — наиболее трудоемкая часть рассматриваемой в работе 
модели). Необходимо отметить, что функционирование системы над-
дува основано на регулировании расхода наддува посредством трех 
параллельно установленных жиклеров, из которых в соответствии  
с алгоритмом вводится в работу их та или иная комбинация (матрица).  

Для оценки расхода испарения psq  паров КТ с зеркала жидкости 

в топливном баке для простоты расчетов была взята средняя оценка 
данного параметра:  

раб.двиг

,





ps
ps

M
q

t
                                      (11) 

кон нач ,  ps ps psM M M                               (12) 

где Δtраб.двиг — время работы ДУ; Mps кон — масса насыщенных паров 
в баке на момент окончания работы ДУ; Mps нач — масса насыщенных 
паров в баке на момент контакта подъема (КП) или разделения сту-
пеней.  

Параметры Mps кон, Mps нач рассчитывают по результатам данных 
телеметрических измерений, полученных в ходе предыдущих испы-
таний. 

Для каждого из теплопритоков Qw в уравнении (8) запишем вы-
ражение 

под( ),  w w w wQ S T T                                (13) 

где w  — коэффициент теплоотдачи внутренней стенки бака; wS  — 

площадь поверхности бака, соприкасающейся с подушкой; wT  — 

температура стенки бака; смR  — газовая постоянная смеси в подушке 

(пары насыщения кислорода и газа наддува (гелий)). 
Динамика температуры стенки бака рассчитывается из соотно-

шения  

констр ext ext под вн( ) ( ) ,     w
w w w w w w

dT
C M S T T S T T q

dt
    (14) 

где wС  — удельная теплоемкость алюминия; констрM  — масса «су-

хой» конструкции бака; αext — коэффициент теплоотдачи внешней 
стенки бака; wS  — площадь поверхности бака, соприкасающейся  

с подушкой; extT  — температура окружающей среды; w  — коэффи-

циент теплоотдачи внутренней стенки бака; внq  — внешний тепло-

приток к стенке бака. 
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Уравнения (1)–(14), описывающие внутрибаковые процессы, 
должны быть дополнены уравнениями, описывающими процессы  
в шар-баллонах наддува (ШБН): уравнение состояния, уравнение не-
разрывности и уравнение сохранения энергии. При этом к формиро-
ванию уравнения сохранения энергии можно подойти двумя спосо-
бами: 

1) представить уравнение сохранения энергии в виде политропи-
ческой зависимости вида 

const,
   
 

n
p

V
 

где n — показатель политропы, он берется равным nпол = 1,1–1,2; 
данное значение было получено ранее эмпирическим путем в ходе 
стендовых испытаний; 

2) расписать полное уравнение сохранения энергии в ШБН с уче-
том теплообмена, где коэффициенты теплоотдачи с внешней и внут-
ренней стороны ШБН определяются как функции числа Прандтля 
и Грасгофа [11]: 
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В данной работе для описания теплообменных процессов в ШБ 
используется именно второй вариант. Соответственно, ниже пред-
ставлена система уравнений, описывающих процессы в ШБН, кото-
рая включает:  
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уравнение сохранения энергии газа в ШБН 
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уравнение изменения температуры стенки ШБН 
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а также соотношения, определяющие коэффициенты теплообмена на 
внутренней и внешней поверхности стенок шар-баллона наддува: 
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Для оценки коэффициента теплоотдачи на внешней стенке ШБН 
записываются соотношения, аналогичные соотношениям (19)–(24), 
но с индексом «внеш», которые приводят к соотношению 

внеш кисл
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Nu
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d
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где z — коэффициент сжимаемости в ШБН; гелvс  — удельная теплоем-

кость гелия при постоянном объеме; ст.шбс  — теплоемкость стенки ШБ; 

ст.шбМ  — масса стенки шар-баллона наддува; гелR  — газовая постоян-

ная гелия; шбV  — объем ШБ; шбm  — масса газа наддува в ШБН; шбP  — 

давление в ШБН; ст.шбT  — температура стенки шар-баллона наддува; 

шбT  — температура среды в ШБН;   — коэффициент температурного 

расширения; хn  — перегрузка; g  — ускорение свободного падения;  

d  — внутренний диаметр ШБН;   — кинематическая вязкость гелия 
в ШБН;   — плотность гелия в шар-баллоне наддува; гел  — тепло-

проводность гелия; кисл  — теплопроводность кислорода; внутрGr ,  

внешGr  — число Грасгофа; внутрNu ,  внешNu  — число Нуссельта; Prвнутр, 

Prвнеш — число Прандтля; внутр ,  внеш  — коэффициент теплоотдачи 

внутренней и внешней стенок шар-баллона наддува. 
Коэффициент сжимаемости z в выражении (16) определяется на 

основании эмпирических зависимостей, его значение находится  
в диапазоне 1,05–1,4. 

Таким образом, система уравнений (1)–(21) полностью описывает 
динамику внутрибаковых процессов в рамках рассмотренной модели. 
Газовая постоянная смеси в подушке Rсм рассчитывается на каждом 
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временном шаге на основании закона сохранения массы и закона 
Дальтона: 

под газ.надд. sP P P                                    (24) 

Рассмотренная выше система уравнений решается совместно ал-
горитмом работы системы контроля давления внутри газовой поло-
сти топливных баков. Данный алгоритм состоит в том, что из трех 
параллельно расположенных жиклеров, находящихся на линии над-
дува топливного бака, формируются различные наборы или строки 
матрицы. В каждый момент времени за наддув топливного бака отве-
чает определенная строка матрицы.  

Работа системы наддува начинается с задействования начальной 
строки матрицы, содержащей один жиклер с наименьшим наддувом. 
При превышении верхней границей наддува строка матрица жикле-
ров меняется на нижестоящую, с меньшей пропускной способностью 
(или на нулевую, т. е. наддув отключается). Если за определенный 
интервал времени давление не окажется ниже верхнего порога дав-
ления, то строка матрица жиклеров заменяется еще более нижестоя-
щей (т. е. с еще меньшей пропускной способностью).  

При достижении нижней границы давления процесс повторяется  
в обратном порядке. При снижении давления в баке ниже нижнего по-
рога давления подключается вышестоящая строка матрицы жиклеров 
(т. е. с большей пропускной способностью). Если через определенный 
интервал времени давление в баке не оказывается выше нижнего поро-
га давления, подключается еще более вышестоящая матрица и т. д. 

Результаты расчетов. На основании исходных данных, приве-
денных в конце данного раздела, в рамках математической модели, 
рассмотренной в данной работе, были получены расчетные зависи-
мости для ряда внутрибаковых параметров перспективной ракеты-
носителя, которые представлены ниже. Проведено сопоставление не-
которых полученных результатов расчетов с данными эксперимента.  
На рис. 2–7 приведены графики изменения расчетных параметров 
внутрибаковых процессов для первой ступени, полученные по рас-
сматриваемой в работе модели, и их сопоставление с данными, полу-
ченными в ходе эксперимента (телеметрия).  

В модели приняты следующие допущения: 
– берется осредненный расход испарения с зеркала КТ как разни-

ца между массами паров КТ в конце и в начале процесса, деленная на 
время работы двигательной установки (ДУ); 

– температура газа наддува берется равной 90K (в течение пер-
вых 15 с выход на данный температурный режим); 

– коэффициенты теплоотдачи на стенках бака (внутренней  
и внешней) постоянны;  
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– средняя температура в газовой полости бака бралась как сред-
нее значение между температурой верхнего днища бака по данным 
эксперимента и температурой поверхности КТ, равной 94K, темпера-
турная стратификация в газовой полости бака не учитывалась; 

– температура внешней среды, а также коэффициент теплоотдачи 
внешней поверхности бака являются постоянными. 

Для оценки коэффициента расхода через жиклеры наддува было 
применено моделирование процесса в среде FlowVision. По результа-
там моделирования коэффициент расхода можно принять равным 
0,9–0,95.  

Исходные данные для расчета параметров внутрибаковых про-
цессов первой ступени приведены в табл. 1–4. 

Таблица 1 

Исходные данные для расчета 

Параметры 
Значение по линии 

окислителя горючего 
Газовой подушки 

Начальное давление в газовой подушке Pгаз.под, ата 4,5 3,5 

Начальная температура подушки Tпод.нач, K 112 268 

Начальная температура газа на выходе из ТО Tгаз.адд.нач, K 280 280 

Конечная температура газа наддува на выходе из ТО 
Tгаз.надд.кон, K 

520 520 

Начальная температура газа наддува перед жиклерами 
Tжик.нач, K 

280 280 

Конечная температура газа наддува перед жиклерами 
Tжик.кон, K 

90 90 

Давление насыщенных паров кислорода на момент КП 
Ps, ата 

1 0 

Уровень восстановления паров γ*, % 70  0 

Компонент топлива 
Масса КТ mкт, т 95,3 34,8 

Расход КТ Gкт, 100 %, кг/с 462 168 

Начальная температура КТ Tкт, K 90 268 

Гидравлический остаток КТ Vост, м
3 0,05 0,05 

Коэффициент теплоотдачи от поверхности КТ к газовой 
полости бака αs, Вт/(K  м2) 

160 160 

Стенки бака 
Начальная температура стенки бака Tст.нач, K 112 268 

Коэффициент теплоотдачи от стенки бака к газовой по-
лости бака αw, Вт/(K  м2) 

160 160 

Удельная теплоемкость стенки бака (алюминий) Сст, 
Дж/(кг K) 

903 903 
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Окончание табл. 1 

Параметры 
Значение по линии 

окислителя горючего 

Масса бака Mбак, кг 2000 1000 

Плотность алюминия ρal, кг/м
3 2700 2700 

«Зеркала» 

Начальная температура зеркала Tзерк.нач, K 90 268 

Конечная температура зеркала Tзерк.кон, K 94 274 

Данные для расчета среднего расхода испарения с зеркала КТ 

Суммарная масса паров (О) и азота (Г) в подушке бака  
в начале работы двигателя Мпар.бак.нач, кг 

17 
– 

Суммарная масса паров (О) и азота (Г) в подушке бака  
в конце работы двигателя Мпар.бак.кон, кг 

225 

Геометрические параметры 
Объем бака Vбак, м

3 89 45 

Диаметр обечайки Dоб, м 3 3 

Высота обечайки бака Ноб, м 13 6 

* Уровень восстановления паров — отношение давления насыщенных паров к 
номинальному давлению паров по линии насыщения (обусловлено диффузией па-
ров через другие газы в газовой полости бака). 

ТО — теплообменник. 

Таблица 2 

Параметры выхода теплообменника на режим 
Интервал выхода ТО на режим τ, с 15 

Таблица 3 

Пакеты жиклеров наддува 

Первый жиклер 
Линия О Линия Г 

Диаметр 
жиклера, мм

Коэффициент 
расхода 

Диаметр 
жиклера, мм

Коэффициент 
расхода 

dжик 1 3,4 

0,9 

1,2 

0,9 dжик 2 4,2 2,4 

dжик 3 4,2 3,0 

Таблица 4 

Параметры системы наддува (ШБ+ магистраль+теплообменник) 

Объем шар-баллона Vшб1, л 130 

Количество ШБ Nшб 6 

Начальное давление в ШБ Pшб1, ата 222 

Начальная температура в ШБ Tшб1, K 90 
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Результаты расчетов основных внутрибаковых процессов и экс-
перимента, полученные в процессе летных испытаний одной из пер-
спективных РН, для сопоставления приведены на рис. 2–6.  

Графики изменения давлений в газовых полостях топливных ба-
ков окислителя (О) и горючего (Г) представлены на рис. 2. 

 

Рис. 2. Изменение давления в газовой полости бака окислителя О (а)  
и бака горючего Г (б) 

 
Проанализировав приведенные на рис. 2 графики, видим, что ре-

зультаты, полученные с помощью рассматриваемой в работе матема-
тической модели, демонстрируют достаточно хорошее совпадение 
с экспериментальными данными с учетом принятых в рассматривае-
мой модели допущений. 

Представленные на рис. 3 графики изменения давления в шар-
баллонах наддува топливных баков позволили сделать вывод, что ре-
зультаты, полученные с помощью рассматриваемой в работе матема-
тической модели, показывают достаточно хороший уровень совпаде-
ния с экспериментальными данными. 
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Рис. 3. Изменение давления в шаробаллонах наддува 
 
Графики изменения температуры в шар-баллонах наддува, при-

веденные на рис. 4, имеют одинаковый угол наклона практически на 
всем участке активного полета, за исключением первых секунд. Кро-
ме того, на всем участке сохраняется приблизительно одинаковая 
температура.  

 

Рис. 4. Изменение температуры в шар-баллонах наддува 
 

Различие экспериментальных и расчетных параметров в первые 
секунды полета (работы МД) обусловлено тем, что расчетные значе-
ния соответствуют температуре газа в шар-баллоне наддува, а экспе-
риментальные — температурному датчику, установленному на маги-
страли наддува. Захолаживание магистрали наддува осуществляется 
непосредственного газом наддува на первых секундах, что хорошо 
видно на графике. 

Разница между расчетным и экспериментальным значениями тем-
пературы на режиме обусловлена тем, что расчетное значение соответ-
ствует температуре газа в шар-баллоне наддува, а эксперименталь-
ное — температуре газа в магистрали наддува.  

Графики изменения температуры в газовой полости («подушке») 
бака окислителя (бак О) изображены на рис. 5, на котором под  
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экспериментальными данными понимается средняя температура в га-
зовой полости топливного бака между температурой верхнего днища 
(по экспериментальным данным) и температурой зеркала КТ. 

 

Рис. 5. Изменение температуры в газовой полости бака О 
 

Как можно видеть на графиках, представленных на рис. 5, разни-
ца между расчетной температурой и средней температурой в полости 
бака О, вычисленной на основании данных по температуре верхнего 
днища, и температурой зеркала составляет 10…15K. С учетом по-
грешности модели предполагается, что данное различие несуще-
ственно. 

Графики изменения температуры в газовой полости («подушке») 
бака окислителя — бака Г приведены на рис. 6. На этих графиках видно, 
что результаты расчета и экспериментальные данные демонстрируют 
достаточно хорошее соответствие. 

 

Рис. 6. Изменение температуры в газовой полости бака Г 
 

Заключение. Предложенная в работе модель показывает доста-
точно хорошее совпадение результатов расчета с данными, получен-
ными в процессе летных испытаний. К недостаткам модели можно 
отнести не очень хорошее совпадение температуры в газовой полости 
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бака, однако в контексте практических целей математической модели 
(предварительные инженерные оценки) данный недостаток нельзя 
рассматривать как существенный. Модель дает возможность ее быст-
рой практической реализации на персональном компьютере в отсут-
ствие более сложных моделей, ориентированных на применение про-
граммных комплексов наподобие FlowVision и «Логос». По 
результатам применения модели был выдан прогноз относительно 
диаметров проходных сечений жиклеров в матрице наддува для пер-
спективной ракеты-носителя с измененными характеристиками (мо-
дернизация существующей ракеты). 
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An engineering method based on a computational mathematical model is proposed for 
evaluating the variation of in-tank parameters in the propellant tanks of advanced launch 
vehicles according to the flight profile. A simplified approach to modeling in-tank pro-
cesses is considered using a lumped-parameter model, which assumes that, at any given 
time, the thermodynamic parameters are uniform throughout the gas cavity of the tank. In 
addition, the complex physics of the interaction between the pressurizing gas jet issuing 
from the gas supply line and the propellant surface is replaced by averaged values of the 
heat transfer coefficient and evaporation rate obtained during previously conducted ex-
periments. The system of gas-dynamic equations is supplemented with a tank pressuriza-
tion algorithm implemented within the tank gas-cavity pressure control system. Based on 
the proposed mathematical model, predictive values of several in-tank parameters of the 
propellant tanks are obtained and compared with flight-test data. Thus, the proposed 
mathematical model is verified against telemetry data acquired during flight testing. The 
relevance of the study is driven by the need for rapid preliminary engineering assessment 
of in-tank parameters and characteristics of the propellant feed and pressurization sys-
tem during the development of new advanced launch vehicles. 
 
Keywords: mathematical model, in-tank processes, tank pressurization algorithm, testing, 
propellant component, lumped-parameter model 
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