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Рассмотрена задача выбора проектных параметров двигательной установки ма-
лого разгонного блока, которая является одной из ключевых задач формирования 
облика, поскольку существенным образом влияет на компоновку аппарата. Разра-
ботана методика решения комплексной задачи формирования архитектуры и вы-
бора параметров пневматической системы двигательной установки на газообраз-
ных компонентах кислород–метан. Методика, основанная на технологии 
цифрового 1D-моделирования, реализована в российском программном комплексе 
МДС (Моделирование динамических систем). В результате применения этой ме-
тодики выбрана рациональная архитектура пневмосистемы, позволяющая отка-
заться от термостатирования газовых компонентов благодаря возможности ис-
пользовать адиабатическое сжатие рабочих тел. Показана возможность 
параметрической настройки системы для обеспечения наиболее рационального 
температурного режима. Представлены схемы подсистем горючего и окислите-
ля. Найденные решения планируется применять при создании малого разгонного 
блока «БОТ». 
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Введение. В настоящее время актуальной задачей является раз-

работка малых разгонных блоков (МРБ) [1, 2], предназначенных для 
оказания периферийных пусковых услуг на коммерческой основе [3]. 
Основной задачей МРБ является выведение полезных нагрузок за-
казчиков на целевые орбиты, поэтому разрабатываемый аппарат 
должен иметь объединенную двигательную установку (ОДУ), спо-
собную обеспечить возможность как маневрирования (перемещение 
центра масс), так и ориентации и стабилизации (вращение вокруг 
центра масс). Компоновка МРБ в значительной степени определяется 
характеристиками его ОДУ, работающей на газообразных компонен-
тах: метан и кислород [4, 5], а также конфигурацией пневматической 
системы (ПС), являющейся частью ОДУ и обеспечивающей подачу 
газов — требуемое давление и расход на входе маршевых двигателей 
(МД), двигателей ориентации (ДО) и стабилизации (ДС). Схематично 
состав ОДУ показан на рис. 1. 
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В предшествующей конфигурации МРБ, описание которой при-
ведено в статье [6], в состав ПС входил редуктор давления. Однако, 
как показала практика, разработка и изготовление редуктора давле-
ния для кислорода с требуемым значением расхода ок( m 11,32 г/с)  

является дорогостоящим и длительным процессом, снижающим 
коммерческую отдачу проекта. Поскольку при опорожнении бака со 
сжатым газом (метан и кислород) происходит его охлаждение вслед-
ствие адиабатического расширения, необходимо разработать слож-
ную систему подогрева газа, которая использует дополнительный ис-
точник энергии [6]. Для снижения стоимости и сроков разработки 
ОДУ было принято решение разработать ПС, работающую без редук-
тора, и, если возможно, упростить систему подогрева газа. 

 

Рис. 1. Схема деления объединенной двигательной установки 
 
Математическая модель (ММ) ОДУ должна отражать существен-

но нелинейный характер зависимостей ее выходных параметров от 
совокупности следующих факторов: режимов работы двигателей,  
последовательности их включения, геометрических характеристик 
сопел, а также температуры, расхода и давления компонентов топли-
ва. В связи с этим актуальность представленного исследования за-
ключается в разработке системного подхода к решению комплексной 
задачи проектирования ПС совместно с элементами ОДУ с учетом 
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режимов работы и последовательности включения двигателей кос-
мического аппарата (КА). 

Цель представленной работы — разработка методики выбора ар-
хитектуры и параметров ПС ОДУ для МРБ на базе цифровой модели, 
которая не только обеспечит гибкость конфигурации под различные 
миссии, но и позволит визуализировать динамику изменения пара-
метров в реальном времени. 

Реализованная в данной работе методика базируется на решении 
прямой и обратной задач. Прямая задача включает построение архи-
тектуры ПС, а также расчет и анализ изменения ее параметров, выпол-
ненных при заданных начальных условиях. В рамках обратной (проект-
ной) задачи использовались данные, полученные при решении прямой 
задачи, а именно найденные законы изменения параметров ПС. Целью 
обратной задачи являлся синтез облика ОДУ, т. е. определение рацио-
нальных проектных параметров ее элементов для заданных параметров 
миссии МРБ. Для ее реализации использован российский программный 
комплекс моделирования мультифизичных динамических систем «Мо-
делирование динамических систем» (МДС) [7], с помощью которого 
определены рациональные параметры ПС, входящей в ОДУ, разрабо-
тана архитектура адаптивной ПС, проанализирована динамика рабочих 
характеристик и решена проблема охлаждения газовых компонентов 
топлива. 

Представление математической модели, методов и подходов. 
В работе рассматривается ОДУ, в состав которой входят один МД — 
двухкомпонентный ракетный двигатель тягой м ,P  работающий на  
газообразных горючем и окислителе, а также четыре реактивных ДО 
тягой оP  и четыре ДС тягой с.P  Двигатели ДО и ДС работают на хо-
лодном газе и в качестве рабочего тела используют горючее. В рас-
сматриваемых ниже моделях принято решение, что алгоритм управле-
ния ОДУ в разрабатываемом МРБ предусматривает одновременную 
работу только трех из имеющихся ДО и ДС. 

Поскольку подача горючего и окислителя в МД производится 
независимо и смешение компонентов в соответствии с рекомендуе-
мым стехиометрическим соотношением (определенно при проекти-
ровании камеры сгорания) происходит непосредственно в камере 
сгорания, ПС разделяется на две независимых подсистемы — подси-
стему окислителя (кислорода) и подсистему горючего (метана). Схе-
мы этих двух подсистем близки по своему составу и структуре.  

В состав ПС каждого компонента входят следующие основные 
элементы (рис. 2): 

– бак (баллон высокого давления) объемом в ,V  в котором осу-

ществляется хранение компонента под давлением вp  при темпера- 

туре в;T  
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– блок из sN  параллельно подключенных электроклапанов, рабо-

тающих при температуре sT  в условиях давления газа на входе 0sp  

и на выходе 1sp  и обеспечивающих требуемый массовый расход газа 

на выходе 1 ; sm  

– коллектор — промежуточная емкость объемом к ,V  в которой 

газ в рабочем режиме ОДУ находится перед подачей в ракетные дви-
гатели при давлении кp  и температуре к ;T  

– МД, для работы которого должно быть обеспечено входное ра-
бочее давление газа м ,p  массовый расход мm  и температура м .T  

Кроме этого, ПС компонента включает дополнительно: 
– трубопроводы с условным диаметром сечения тd  и длиной т ;l  

– дроссельную шайбу на входе в МД с условным диаметром се-
чения м.d  

Схема ПС горючего отличается от ПС окислителя наличием бло-
ка управляющих двигателей (блок А на рис. 2), который обведен 
штрихпунктирной рамкой. В этот блок А входят ON  ветвей ДО и CN  

ветвей ДС, соединенных параллельно. Для работы ДО должно быть 
обеспечено входное рабочее давление газа 0 ,p  массовый расход 0m   

и температура 0.T  Перед ДО располагается дроссельная шайба  

с условным диаметром сечения 0.d  Аналогично для работы ДС 

должно быть обеспечено входное рабочее давление газа с ,p  массо-

вый расход сm  и температура с.T  Перед ДС располагается дроссель-

ная шайба с условным диаметром сечения с.d  

 

Рис. 2. Структурная схема ПС компонента топлива ОДУ МРБ: 
1 — бак хранения компонента; 2 — блок электроклапанов; 3 — коллектор; 4 — 
дроссельная шайба МД; 5 — МД; 6 — ДО; 7 — дроссельная шайба ДО; 8 — ДС;  
9 — дроссельная шайба ДС; 10 — трубопровод; A — блок двигателей, используе-
мый  только  в  ПС  горючего (штрихпунктирная линия), осуществляющих поворот  

относительно центра масс 



Методика формирования архитектуры и определения параметров… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 9·2026                                             5 

Для моделирования режимов работы описанных подсистем ПС при 
решении прямой задачи в программе МДС были построены математи-
ческие модели (ММ), показанные на рис. 3 и 4. В рамках методики 
настоящего исследования было принято допущение об идеализирован-
ной адиабатической модели всех резервуаров. Хранение газов осу-
ществляется в баллонах высокого давления, с высокой степенью сжа-
тия. Посредством электроклапанов газ из основного баллона переходит 
в коллектор. Начальное давление во всех элементах ПС, включая кол-
лектор, составляет 0.p  На начальном этапе миссии выполняется запол-

нение коллектора до рабочего давления к0.p  Поддержание указанного 

уровня давления обеспечивается системой управления ОДУ посред-
ством циклического включения электроклапанов. В математической 
модели функцию стабилизации давления на уровне к0p  выполняет 

элемент SW, графически отображенный красным цветом на рис. 3 и 4. 
При уменьшении давления ниже заданного уровня к к0( )p p  отправ-

ляется сигнал на открытие всех электроклапанов. По достижении за-
данного давления коллектора МРБ переходит в состояние готовности. 
Далее газ подается через дроссельную шайбу на вход либо МД,  
либо ДО или ДС в зависимости от циклограммы полета и ММ подси-
стемы ПС (в ММ окислителя участвует только МД).  

 

Рис. 3. Математическая модель прямой задачи анализа ПС окислителя  
в программе МДС 
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Рис. 4. Математическая модель прямой задачи анализа ПС горючего  
в программе МДС 

 
Ввиду высокой сложности формируемой системы в МДС предла-

гаемая методика моделирования включает дополнительную мини-
схему «НАЛАДКА», предназначенную для проверки корректности 
функционирования элементов перед их интеграцией в основную мо-
дель. Это позволяет минимизировать вероятность ошибок, так как 
все элементы проходят обязательную проверку. 

В качестве примера рассмотрим проверку элемента ДО, показан-
ную на рис. 5. В состав ММ «НАЛАДКА» входят бак большого объе-
ма, который работает как бесконечный резервуар с давлением, рав-
ным давлению в коллекторе к0( ),p  и двигатель, параметры которого 

заданы по его паспортным данным. Для отображения массового рас-
хода двигателя во времени используется индикатор «НАЛАДКА дв. 
ориент.: расход, кг/c». 

 

Рис. 5. Цифровая модель «НАЛАДКА» массового расхода метана в программе МДС 
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После создания схемы (см. рис. 5) и задания начальных парамет-
ров выполняется расчет, в ходе которого полученные в МДС значе-
ния массового расхода ДО сравниваются с эталонными (например, из 
каталога, эксперимента, аналитических формул или расчетов в CFD-
пакетах). Время моделирования при решении тестовой задачи выби-
рается таким образом, чтобы динамический процесс стал установив-
шимся. Поскольку время расчета занимает менее 1 с, то для динами-
ческого расчета задано время моделирования переходного режима t 
от 0 до 100 с, что является достаточным для наблюдения параметра. 
Полученные в МДС данные сравниваются с расчетными значениями, 
определенными по классическим формулам [8]. Критерием успешной 
валидации элемента модели и его пригодности для интеграции в ос-
новную схему является расхождение между результатами моделиро-
вания и эксперимента менее 1 %. Данный подход обеспечивает надеж-
ность и достоверность дальнейших расчетов. 

 

Рис. 6. Математическая модель ПС кислорода в МДС (обратная задача) 

 

Рис. 7. Математическая модель ПС метана в МДС (обратная задача) 
 
Решение обратной задачи базируется на данных, полученных из 

решения прямой задачи. Основная архитектура системы и динамика 
изменения параметров считаются заданными. В ММ добавляется мо-
дуль «С О М» (рис. 6, 7), который представляет собой программно-
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временное устройство для включения двигателей ДС, ДО и МД в со-
ответствии с заданной полетной циклограммой КА. Графическое 
представление ММ с учетом данного блока показано на рис. 6 и 7. 

Цель решения обратной задачи — определение рационального 
режима работы ОДУ, обеспечивающего стабилизацию импульсов, 
гарантированный запас топлива на траектории полета и удержание 
рабочих параметров в допустимых пределах. Достижение поставлен-
ной цели осуществлялось за счет оптимизации объемов коллекторов 
и баков, а также выбора требуемого числа клапанов. 

Результаты моделирования. Для численного моделирования 
были выбраны следующие значения параметров ОДУ на газообраз-
ных компонентах кислород–метан. Тяги двигателей взяты следую-
щими: м 50 Н,P  0 5 Н,P  с 1,69 Н.P  Объемы бака и коллектора 

приняты для кислорода в   80 л,kV  к   8 л,kV   для метана в   90 л,mV  

к   32 лmV  соответственно. Начальная температура газа всех компонен-

тов одинакова    293,15 K .T   Начальное давление во всех магистра-

лях, кроме баков, также одинаково:   101325 Па  1 атм .p  В баках 

кислорода и метана в начальный момент давление одинаково и состав-
ляет  в в 0 25,33 МПа 250  атм .  k m

sp p p  Рабочее давление в коллек-

торе назначено равным рабочему давлению  к0 2, 03 МПа 20 атм ,p  

а давление на входе в двигатели  м 0 с 1, 22 МПа  12  атм .  p p p  

Условные диаметры дроссельных шайб для МД взяты: для кислорода 

м 2, 4  мм,kd   для метана м 2,0 мм.md  Для дроссельных шайб ДО 

и ДС выбраны диаметры 0 2,1 мм,d  с 1,2 мм,d  а для трубопрово-

дов т 10 ммd  и т 50 мм.l  Число электроклапанов для кислорода 

взято 1 ,k
sN  для метана 2,m

sN  а их параметры соответствуют дан-

ным для изделий 14Ц7100200, разработанных АО «НИИМаш» [9]. 
Рассмотренный ранее вариант ПС с редуктором предусматривал 

термостатирование газообразных компонентов топлива в основных 
баках путем их подогрева, поскольку охлаждение газа негативно 
влияет на тяговые характеристики ДУ [6]. При рассмотрении прямой 
задачи редуктор заменен на блок параллельно включенных клапанов 
(см. рис. 2), что позволило разработать более эффективное техниче-
ское решение, исключающее необходимость подогрева газовых ком-
понентов. Таким образом, удалось упростить систему и повысить ее 
надежность. Ключевым элементом модификации стал коллектор, 
в котором на начальном этапе миссии поддерживается нормальное 
атмосферное давление .p  Такой подход обеспечивает удобство за-
правки на космодроме и снижает эксплуатационные риски, поскольку 
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отсутствует необходимость предварительного заполнения коллектора 
до рабочего давления к0 .p p  Хотя данный объем теоретически мог 

быть использован для размещения дополнительного запаса газооб-
разного топлива, было сознательно сохранено низкое начальное дав-
ление из соображений обеспечения безопасности при выведении. 

При первом включении двигателей осуществляется наполнение 
коллектора. Газ из основных баков (1 на рис. 2) через электроклапа-
ны (2 на рис. 2) поступает в коллектор (3 на рис. 2), где происходит 
его адиабатическое сжатие до рабочего давления к0 ,p  приводящее  

к нагреву рабочего тела. 
В ходе решения прямой задачи проведен многопараметрический 

анализ системы, в результате которого установлена зависимость тем-
пературы рабочего тела от объема коллектора. Рассмотрим данную за-
висимость на примере ММ метана. График температуры коллектора 
метана объемом 8 л представлен на рис. 8, объемом 32 л — на рис. 9. 
Значительные короткие скачки температуры рабочего тела в коллекто-
ре обусловлены работой двигателей ориентации (одновременная рабо-
та трех двигателей), при этом величина ΔТ (см. рис. 8) для 8-литрового 
коллектора больше, чем для 32-литрового (см. рис. 9). Таким образом, 
чем больше объем коллектора, тем меньше величина ΔТ. Минимизация 
температурных возмущений в коллекторе выступает ключевым факто-
ром, определяющим стабильность работы двигательной установки.  

На рис. 8 расчетный интервал времени работы ограничен 7900 с 
(вместо 9000 с), поскольку рассматриваемая система МРБ быстрее до-
стигает состояния выравнивания давлений между баком и коллектором.  

 

Рис. 8. Изменение температуры метана в баке и в коллекторе к mV  8 л 
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Рис. 9. Изменение температуры метана в баке и в коллекторе к mV  32 л 

 
На временном интервале, приближающемся к 6300 с на рис. 8  

и 9, появляются дополнительные температурные флуктуации мень-
шей амплитуды, вызванные работой двигателей в условиях дефицита 
топлива, приводящего к нестабильности рабочих процессов. После 
6300 с отмечается резкое снижение температуры как в баке, так  
и в коллекторе, что определяет функционально значимый рабочий 
участок системы в диапазоне от 0 до 6300 с.  

При решении обратной задачи был взят маршевый двигатель 
с большей тягой  м 200 Н .P   Была задана циклограмма полета, по-

добная той, что описана в работе [10]. По циклограмме полета в модуле 
« С О М » заданы 8 импульсов МД, 11 импульсов ДО, 18 импульсов ДС, 
один пассивный участок T = 94 мин (остальные пассивные участки 
условно считаются равными по времени T = 30 с, чтобы наглядно ви-
деть импульсы двигателей). Учет первого пассивного участка при ана-
лизе обусловлен тем, что именно на нем параметры рабочего тела в 
коллекторе стабилизируются. Время работы двигателей составляет 30 с.  

На начальном этапе реализации полетной программы в соответ-
ствии с циклограммой полета происходит отделение МРБ от РН, по-
сле чего аппарат стабилизирует свое положение с помощью ДС, вре-
мя работы которых составляет 30 с, а затем корректирует свою 
ориентации ДО в течение 30 с. Последующий участок — пассивный, 
он играет определяющую роль в подготовке ПС, поскольку в этот пе-
риод осуществляется заполнение коллектора (поз. 3 см. рис. 2) до 
эксплуатационного давления к0 ,p  вследствие чего на рис. 10 и 11 

наблюдается плавное повышение температуры газа в коллекторе. 
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Сравнительный анализ динамики температур показывает различие 
в поведении компонентов топлива: в то время как температура мета-
на в коллекторе характеризуется плавным ростом (см. рис. 11) в те-
чение всего рассматриваемого временного интервала, температура 
кислорода (после 3000 с) в момент работы МД незначительно колеб-
лется (см. рис. 10), что обусловлено высокой скоростью расхода окис-
лителя. 

 

Рис. 10. Изменение параметров ММ кислорода (обратная задача): 
коллектор О2: температура газа K; массовый расход ДУ: О2, кг/с 

 

Рис. 11. Изменение параметров ММ метана (обратная задача) 
 
В результате решения обратной задачи для заданной циклограм-

мы полета и МД, имеющего в 4 раза большую тягу, потребовалось 

увеличить число клапанов ( 4), k m
s sN N  а также объемы баков  
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и коллекторов соответственно для кислорода в   85 л,kV  к   40 л,kV   

и метана в  1 50 л,mV  к   32  л,mV  поднять давление в баках кислорода 

и метана в начальный момент до уровня в в 0 30, 40 МПа   k m
sp p p  

 300 атм .  

Важным аспектом анализа является оценка начальной массы топ-
лива и его расхода, что существенно влияет на выполнение миссии. 
Согласно расчетам по аналитическим формулам, приведенным в цик-
лограмме [10], масса расходуемого компонента для МД составляет 
12,02 кг, тогда как моделирование в программном комплексе МДС дает 
значение около 13,5 кг. Погрешность расчета между результатами 
моделирования в программном комплексе МДС и аналитическими 
данными составляет 12,3 %, что обусловлено учетом в модели до-
полнительных факторов реальной системы. 

Оценка масс по компонентам топлива выглядит следующим обра-
зом: начальная масса метана в баке составляла 30 кг, к завершению 
миссии — 17 кг. Разница была израсходована на работу ОДУ, а также 
на заполнение коллектора и трубопроводов. Для кислорода начальная 
масса составляла 34 кг, конечная — 24 кг. Расход кислорода также 
включает потери в коллекторе, трубопроводах и работу МД. Сум-
марный расход топлива на обеспечение работы МД и системы ориен-
тации и стабилизации оценивается приблизительно в 16,2 кг. Неис-
пользованный при выполнении основной миссии остаток газа может 
быть употреблен для выдачи импульса захоронения при дегазации 
МРБ в конце срока активного существования. 

Заключение. Исследование на динамических мультидисципли-
нарных цифровых моделях подсистем пневматической системы кис-
лорода и метана малых разгонных блоков показало, что поставленная 
задача разработки КА является комплексной и характеризуется нели-
нейной зависимостью от параметров системы, что подчеркивает важ-
ность применения мультифизичных программных комплексов для ее 
решения, в частности, программного комплекса «Моделирование ди-
намических систем». 

Разработанная методика позволила сформировать архитектуру 
ОДУ МРБ на основе использования математической модели как кис-
лорода, так и метана. Предложены технические решения, заключаю-
щиеся в замене дорогостоящего редуктора параллельно включенными 
электроклапанами и в использовании коллектора с начальным давле-
нием 1 атм. В полученной конфигурации происходит адиабатическое 
сжатие газа, сопровождающееся выделением теплоты. Это решение 
позволило отказаться от термостатирования и упростить конструкцию 
ПС МРБ, тем самым повысив надежность системы, сократив сроки и 
стоимость ее разработки. Выбор параметров ПС МРБ осуществляется 
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на основе комплексного решения двух задач: прямой — анализ дина-
мики системы, и обратной — оптимизация конструкции при известном 
характере изменения выходных параметров. Данный подход демон-
стрирует выраженную зависимость конфигурации МРБ от ключевых 
параметров миссии, в том числе характеристический запас скорости 
и тягу двигателей. В результате проведенного исследования определены 
параметры для миссии МРБ: требуемые запасы топлива, архитектура 
ПС, исходные данные для компоновки и др. 

Разработанная методика формирования архитектуры и выбора 
параметров ПС МРБ, основанная на мультифизичных моделях, поз-
воляет оперативно оценить габаритные параметры ПС (ОДУ), что  
является ключевым этапом для выбора оптимальной компоновочной 
схемы. В этой методике реализован принцип последовательного 
усложнения модели с целью минимизации вероятности возникнове-
ния ошибок на ранних этапах проектирования. Полученные резуль-
таты планируется использовать в процессе проектирования малого 
разгонного блока «Бауманский орбитальный тягач» («БОТ»), разра-
батываемого на кафедре СМ-2 «Аэрокосмические системы» МГТУ 
им. Н.Э. Баумана. Актуальность предлагаемой методики обусловлена 
ее применимостью для анализа сложных систем в условиях сжатых 
сроков разработки, причем область ее использования не ограничи-
вается космическими аппаратами, а распространяется на широкий 
спектр динамических узлов.  

 
Работа выполнена при поддержке Министерства науки и высшего  
образования Российской Федерации по государственному заданию  
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Methodology for Forming the Architecture and Determining  
the Parameters of a Small Space Tug Pneumatic System  

Based on 1D-Modeling Results 

© A.F. Georgiev, M.V. Teterina, G.A. Scheglov 

Bauman Moscow State Technical University, Moscow, 105005, Russian Federation 
 
The problem of selecting the design parameters of a small space tug propulsion system, 
which is one of the key tasks in shaping the vehicle configuration since it significantly 
affects the spacecraft layout, is considered. A methodology for solving the complex prob-
lem of forming the architecture and selecting the parameters of the pneumatic system of 
a propulsion system using gaseous oxygen-methane propellants is developed. The meth-
odology, based on digital 1D modeling technology, is implemented in the Russian soft-
ware package MDS (Modeling of Dynamic Systems). As a result of applying the method-
ology, a rational architecture of the pneumatic system was selected, making it possible to 
avoid thermal stabilization of the gaseous components by using adiabatic compression of 
the working fluids. The possibility of parametric tuning of the system to ensure the most 
rational temperature regime is demonstrated. Schemes of the fuel and oxidizer subsys-
tems are presented. The solutions found are planned to be used in the creation of the 
small space tug “BOT”. 
 
Keywords: 1D-modeling, pneumatic system, small upper stage, spacecraft design, modeling 
of dynamic systems, adiabatic compression, MDS 
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