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ПОВЫШЕНИЕ ЭНЕРГЕТИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 
РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ МЕТОДОМ МОДИФИКАЦИИ КРИТЕРИЯ 

ПОЛНОТЫ ИСПОЛЬЗОВАНИЯ ОБЪЕМА ТОПЛИВНЫХ БАКОВ

Запропоновано критерій для проведення дозування баків нижніх ступенів ра-
кет-носіїв висококиплячими компонентами палива, що дозволяє збільшити кіль-
кість заправленого в ракету палива.

Ключові слова: ракета-носій, дозування, система контролю заправки.

Предложен критерий для проведения дозирования баков нижних ступеней 
ракет-носителей высококипящими компонентами топлива, позволяющий увели-
чить количество заправляемого в ракету топлива.

Ключевые слова: ракета-носитель, дозирование, система контроля заправки.

The criterion for dosing of launch vehicle lower stages tanks with storable propellant 
that allows to increase the number of propellant loaded to rocket is proposed.

Key words: launch vehicle, dosing, level monitoring system.

Введение. Высокие энергетические характеристики являются основным по-
казателем качества ракет-носителей (РН), а их достижение представляет собой 
главную цель при разработке космического ракетного комплекса. Важнейшим 
фактором в процессе достижения высоких энергетических характеристик РН яв-
ляется обеспечение для каждой отдельной ступени ракеты максимально высокого 
отношения массы топлива, заправляемого в ступень, к «сухой» массе этой ступе-
ни. Увеличение количества заправляемого на борт топлива рассматривается в ка-
честве одной из принципиальных составляющих в процессе достижения требуе-
мых энергетических характеристик РН.

Точное значение количества компонентов топлива (КТ), заправляемого в 
баки ракеты, представляет собой своего рода компромисс между стремлением по-
лучить наибольший запас топлива и необходимостью соблюдения условий безо-
пасности и безотказного функционирования систем РН. В формализованном виде 
этот компромисс выражается в виде соотношения, связывающего количество 
компонента, объем бака и величину свободного газового объема в баке, и рассма-
тривается как критерий полноты использования объема бака.

В ходе разработки ракетного комплекса последовательно решаются две за-
дачи относительно количества топлива на борту РН. Первая задача решается на 
этапе проектирования, когда на основе заданных параметров орбит полета и масс 
полезного груза определяется конструктивная схема РН и количество ступеней. 
В этот момент производится расчет требуемого запаса топлива, после чего про-
ектируются ступени РН с баками необходимого объема. Вторая задача решается 
уже после завершения разработки конструкции баков и ступеней РН, когда при 
проектировании систем дозирования рассчитываются уровни, до которых должна 
производиться заправка баков компонентами ракетного топлива.

Эти две задачи традиционно рассматриваются как обратные. При расчетах 
используется один и тот же критерий. Как правило, в баки РН на старте заправля-
ют именно то количество топлива, которое было определено еще на начальной 
стадии проектирования. Однако, в случае использования высококипящих компо-
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нентов топлива, имеется возможность заправлять в баки большее количество то-
плива. Это может быть достигнуто за счет использования при дозировании баков 
экспериментальных данных, получаемых в ходе летных испытаний, а также за 
счет учета условий проведения каждого конкретного пуска РН. Для того, чтобы 
установить способы увеличения количества заправляемого в баки ступеней РН 
топлива, реализующих данный подход, в первую очередь необходимо сформули-
ровать критерий полноты использования объема бака в более общем виде, введя в 
него новые параметры.

В настоящей статье проведен анализ обычного критерия полноты использо-
вания объема бака, произведено его обобщение и представлены способы увеличе-
ния количества топлива на борту РН, основанные на использовании свойств раз-
работанного критерия.

Необходимо отметить, что в случае использования криогенных компонен-
тов топлива предлагаемый в статье метод не может быть применен. Поэтому в 
статье во всех случаях речь идет только о высококипящих компонентах.

Расчет объема топливного бака ракеты
Критерий полноты использования объема бака основывается на [1] и [6].
Полный объем бака

  (1)

где V б – полный объем бака; V н  – свободный газовый объем; М – масса компонен-
та топлива, заправленного в бак; ρ – плотность компонента топлива; Тз – темпера-
тура компонента топлива при заправке.

Под полным объемом бака V б понимается объем, ограниченный внутренни-
ми поверхностями конструкции бака, из которого вычтен объем конструктивных 
элементов Vk, расположенных внутри бака. При этом добавлены: объем расходной 
магистрали от входа в магистраль до отсечного клапана Vрм, приращение объема 
бака за счет деформаций при его нагрузке во время заправки ΔVд  и изменение объ-
ема бака за счет температурного расширения. Фактически, величина V б является 
функцией от температуры и выражается формулой

  (2)
где Тк – фактическая температура конструкции бака; Тр – условное значение, при-
нимаемое в качестве температуры конструкции бака при его расчете; α – коэффи-
циент линейного расширения материала конструкции бака.

С целью упрощения дальнейшего анализа объем бака V б в последующем 
принимается как величина постоянная, независимая от температуры, и равная не-
которому номинальному объему бака при среднем значении температуры в ин-
тервале возможных температур КТ, заправленного в бак. Также не учитывается 
возможный разброс объема бака после его изготовления.

Свободный газовый объем в верхней части бака V н, называемый также 
«свободным объемом», «объемом подушки» или «объемом недолива», включает в 
себя объем для компенсации температурного расширения КТ при стоянке, по-
грешность заправки ∆Vз, а также минимальную подушку, необходимую для нор-
мального функционирования пневмогидравлической системы (ПГС) при запуске 
двигательной установки (ДУ) ступени V н

min. Отсюда выводится формула для рас-
чета объема бака. При этом, исходя из заданных условий эксплуатации или суще-
ствующих температурных ограничений на функционирование отдельных систем 
РН, задается некоторая максимальная возможная температура КТ в баке Тmax и по 
требуемому, заранее рассчитанному значению массы КТ, которое должно нахо-
диться в баке, определяется необходимый объем бака:
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  (3)

Рассмотрим теперь обратную задачу о назначении уровней заправки при 
заданном объеме бака V б.

Объем недолива в баке

  (4)

где Тж – фактическая среднемассовая температура жидкого компонента топлива 
в баке.

Из условий безопасности и безотказной работы ПГС при любой температу-
ре компонента Тж < Тmax должно соблюдаться неравенство:

  (5)
которое в предельном случае при Тж = Тmax превращается в равенство (3).

Для соблюдения этого условия программу заправки (зависимость назначае-
мого уровня заправки от температуры компонента) необходимо выбирать таким 
образом, чтобы:

  (6)

где Vз – назначаемый объем компонента топлива в баке, который должен быть ре-
ализован средствами дозирования по окончании заправки при температуре за-
правляемого компонента Тз; Тз – среднемассовая температура компонента в баке 
на момент окончания заправки.

Зависимость (6) представляет собой обычный критерий полноты использо-
вания объема бака ракеты.

Данный критерий дает оптимальный результат в случае его применения для 
ракет, находящихся в заправленном состоянии в стабильных условиях хранения, 
когда температура окружающей среды постоянно находится в заданных пределах. 
Тогда подстановка верхнего предела внешних температур в формулу (6) в каче-
стве Тmax дает возможность рассчитать программу заправки, реализация которой 
обеспечивает заправку максимального количества топлива при полном соблюде-
нии условий безопасности и безотказности ПГС.

Иначе обстоит дело при заправке ракеты-носителя, установленной на от-
крытом стартовом столе. В некоторых климатических зонах температура окружа-
ющей среды при подготовке к пуску ракеты может находиться в диапазоне от –30 
до +40 °С. В этом случае значение Тmax не может быть выбрано на основе прямого 
соответствия значению какого-либо известного эксплуатационного параметра. 
В то же время от выбора Тmax в большой степени зависит количество КТ на борту 
РН. Поэтому на практике температуру Тmax назначают на стадии проектирования, 
а при эксплуатации в случае прогрева температуры КТ до Тmax производят отмену 
пуска РН или же подслив топлива. Очевидно, что подобные эксплуатационные 
мероприятия приводят к снижению энергетических показателей и могут быть 
применены только в случае реализации данной конкретной РН «ненапряженных» 
траекторий выведения. В связи с этим для ракет-носителей более рациональным 
представляется использование критерия на основе другого параметра, а именно 
на основе максимальной продолжительности стоянки заправленного изделия в 
состоянии готовности к пуску. Как известно, для запуска каждой полезной нагруз-
ки выделяется некоторый временной интервал (так называемое «пусковое окно»), 
продолжительность которого в большинстве случаев является определяющей при 
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установлении максимальной продолжительности стоянки заправленного изделия 
в состоянии готовности к пуску. Иногда эта продолжительность задается в техни-
ческих требованиях на ракетный комплекс и должна быть обеспечена в ходе раз-
работки.

Далее производится выработка критерия полноты использования объема 
бака на основе максимальной продолжительности стоянки заправленной РН в со-
стоянии готовности к пуску.

Изменения температуры КТ в процессе стоянки заправленной РН
Для повышения энергетических характеристик РН в баки заправляют ком-

поненты топлива с максимально низкой (насколько это возможно по технологиче-
ским соображениям) температурой, практически всегда более низкой, чем темпе-
ратура окружающей среды. Это означает, что при стоянке заправленной ракеты 
происходит нагрев топлива.

Для начала необходимо определить закон изменения температуры компо-
нента топлива в баке ракеты в процессе теплообмена с окружающей средой.

Для описания процесса теплопередачи от воздуха к жидкому компоненту 
топлива, которые разделены стенкой бака, воспользуемся выражением

 dQ = kS(Tв – Tж)dτ, (7)
где k – коэффициент теплопередачи; Q – количество передаваемого тепла; S – пло-
щадь, через которую проходит тепловой поток; Тв  – средняя температура окружа-
ющего воздуха; τ – время.

Общее количество теплоты, поступающей в бак, определяется по формуле

  (8)

Далее полагаем, что теплообмен в основном происходит через стенки ба-
ка, а значит пренебрегаем процессом теплообмена в районе верхнего и нижнего 
днища бака, где температура окружающей среды (внутри межбакового про-
странства или же переходного отсека) отличается от температуры наружного 
воздуха, и, к тому же, в этих отсеках часто проводится активное термостатиро-
вание. Подобное упрощение может иметь место, поскольку у баков нижних сту-
пеней площадь днищ обычно существенно меньше площади обечаек. Таким об-
разом, далее под величиной S понимаем площадь цилиндрической части бака. 
Важно отметить, что в любом случае параметры теплопередачи должны опреде-
ляться экспериментальным путем. Полученное в процессе наблюдений значение 
коэффициента теплопередачи (точнее – закон распределения этого параметра) 
будет полностью отражать процесс теплообмена, включая и неучтенные в рас-
четах тепловые потоки.

Прогрев жидкого КТ массы М с удельной теплоемкостью с подчиняется 
закону

 Q = cM (Тж – Тз). (9)
Приравняв соответствующие части уравнений (8) и (9), получаем соотно-

шение

  (10)

Дифференцируя выражение по τ и принимая Тв независимым от времени, 
после преобразований получаем

  (11)
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После интегрирования

  (12)
Коэффициент A0  определяется начальными условиями: при τ = 0 имеем 

Тж = Тз. Отсюда находим итоговое выражение для закона изменения температуры 
компонента топлива в баке ракеты в процессе теплообмена с окружающим воз-
духом:

  (13)
Критерий по времени стоянки РН и его свойства
Для формирования критерия полноты использования объема бака в требуе-

мом виде определяем максимальное значение, которое достигает температура 
компонента топлива в баке за время максимальной продолжительности стоянки 
заправленной РН в состоянии готовности к пуску τmax. Для этого в (13) подставля-
ем τmax и получаем значение Тmax:

  (14)
Затем, подставляя полученное значение Тmax в формулу (6), получим:

  (15)

Данная формула выражает критерий полноты использования объема бака 
на основе максимальной продолжительности стоянки заправленной РН и, по су-
ществу, представляет собой обычный критерий (6), но в более общем виде.

Отметим основные свойства полученного критерия по времени стоянки РН.
1. В (15) вместо максимальной температуры Тmax содержатся максимальная 

продолжительность стоянки τmax и температура воздуха Тв. Это позволяет, в случае, 
если за заданное время τmax при температуре окружающего воздуха Тв температура 
КТ априори не достигает Тmax, воспользоваться критерием (15) и заправить в бак 
большее количество топлива, чем по критерию (6). В качестве Тв в критерий может 
быть подставлена некоторая максимальная возможная в условиях эксплуатации РН 
температура наружного воздуха. Учитывая сезонные температурные отличия, воз-
можно также использование, например, двух различных программ заправки: «лет-
ней» и «зимней». Значительно более продуктивным является введение в (15) дей-
ствительного значения температуры окружающей среды, то есть использование в 
системе дозирования топливных баков РН информации о текущем значении темпе-
ратуры воздуха. В этом случае назначаемый объем топлива в баке, который дол-
жен быть исполнен средствами дозирования по окончании заправки, рассчитыва-
ется на основе всего объема фактических данных и в результате достигается мак-
симальный эффект от использования выработанного критерия.

2. При рассмотрении процесса нагрева топлива во время стоянки РН тепло-
обмен представлялся как стационарный процесс передачи тепла через стенки ба-
ка. Однако подобная модель является упрощением по сравнению с действитель-
ным процессом, поскольку в реальных условиях стоянки РН присутствует движе-
ние наружного воздуха под воздействием ветра, имеют место колебания свобод-
ной поверхности жидкого топлива внутри бака, возможен нагрев стенок бака от 
лучевого воздействия солнца и даже изменение условий теплообмена из-за нали-
пания снега на боковые поверхности ракеты. Теоретический учет всех факторов 
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представляет собой сложную задачу, решением которой может быть только неко-
торый приближенный результат. Поэтому параметры прогрева должны обяза-
тельно определяться или подтверждаться (при наличии теоретической оценки) 
экспериментальным путем. В любом случае, изменение температуры КТ по экспо-
ненциальному закону является моделью, наиболее приближенной к реальности, 
а параметр k следует рассматривать как некоторую случайную величину, пере-
менную от одного события к другому. Под «событием» в данном случае понима-
ется единичная стоянка ракеты-носителя от окончания заправки баков до пуска 
РН (или же до отмены пуска). Закон распределения параметра k отражает все ва-
риации условий теплопередачи. При наблюдениях значение k напрямую определя-
ется по скорости прогрева компонента топлива внутри бака.

3. Для совокупности событий с одним и тем же значением τmax параметры 
Тв, Тз, k являются случайными величинами. Соответственно, случайной величи-
ной является и масса КТ, заправляемого в бак:

  (16)

Для этой случайной величины определяются математическое ожидание и 
дисперсия:
  (17)

  (18)

где  – законы распределения величин Тв, Тз и k соответственно.
Несмотря на то, что коэффициент теплопередачи k в определенной мере 

связан с величиной перепада температур Тв – Тз, формулы (17) и (18) основывают-
ся на гипотезе о независимости всех трех случайных величин и это позволяет 
использовать данные формулы без проведения объемных экспериментальных 
исследований.

Величина  определяется по данным климатических наблюдений в рай-
оне размещения стартового комплекса. Величина Wk(k), как указано выше, должна 
определятся экспериментальным путем на этапе лётных испытаний или на началь-
ной стадии эксплуатации комплекса. В качестве  можно принять, например, 
равномерный закон распределения в диапазоне температур КТ при заправке.

В связи с тем, что критерий по времени стоянки РН дает определенный раз-
брос массы заправляемого в баки топлива, необходимо учитывать, что его при-
менение возможно только в случаях наличия на борту РН системы управления 
расходованием топлива. В противном случае его применение может привести к 
снижению энергетических характеристик ракеты.

Пример количественной оценки величины приращения количества 
топлива в случае применения критерия по времени стоянки РН

Для определения эффекта, возникающего в случае применения разработан-
ного критерия, выполним численную оценку величины приращения массы топли-
ва на примере бака горючего первой ступени РН «Зенит» комплекса «Морской 
старт». Задача состоит в расчете математического ожидания массы заправляемого 
по предлагаемому критерию горючего и сравнении его с массой горючего, заправ-
ляемого в соответствии с общепринятым критерием. Одновременно необходимо 
оценить разброс массы заправляемого топлива. Данный пример выбран по при-
чине того, что температура окружающего воздуха в точке старта в любое время 
года практически постоянна и составляет +28 °C. Учет этого обстоятельства по-
зволяет упростить формулы (17) и (18).
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Исходные данные для расчета не являются строгими и сформированы сле-
дующим образом. Геометрические характеристики бака и количество топлива в 
баке горючего первой ступени (Г1) определены по документу [7]. Так как деталь-
ная информация о комплексе «Морской старт» и РН «Зенит» в указанном доку-
менте не приводится, то значения отдельных параметров, таких как средняя тол-
щина стенки бака hср = 10 мм, диапазон температур горючего при заправке от –25 
до –15 °С, приняты по аналогии с известными системами. В качестве Тmax прини-
маем 0 °С. Для некоторых параметров проведена косвенная оценка. В частности, 
объем бака Г1 рассчитан на основе известной массы горючего (88 768 кг) по мето-
дике, представленной выше. При этом величина V н

min + ∆Vз принята в объеме 3 % от 
полного объема бака. Таким образом, для дальнейших расчетов получено оценоч-
ное значение V б = 112 м3.

Характеристики КТ принимаются по источникам [2, 5].
Вначале определяем коэффициент теплопередачи k c целью подстановки в (17).
Процесс теплопередачи от воздуха к керосину РГ-1, которым заправляется 

бак горючего первой ступени РН «Зенит», разделяется на три составляющих про-
цесса:

– процесс теплоотдачи от воздуха к стенке бака;
– процесс передачи тепла через стенку бака за счет теплопроводности мате-

риала стенки бака;
– процесс теплоотдачи от стенки бака к керосину.
Используем представленные в [4] данные по коэффициентам удельной те-

плопроводности алюминия λ и коэффициенту теплоотдачи на границе «воздух – 
металлическая стенка» при скорости ветра 5 м/с. Воспользуемся представленной 
в [3] методикой расчета коэффициента теплоотдачи от стенки к жидкости при 
свободной конвенции.

В результате расчета получаем следующие значения:
– коэффициент теплоотдачи от воздуха к стенке бака α1 = 26;

– коэффициент теплопроводности через стенку бака 

– коэффициент теплоотдачи от стенки бака к керосину α3 = 89;
– суммарный коэффициент теплопередачи k = 20.
Скорость прогрева горючего по результатам расчета составляет ~1,8 град./ч. 

Полученное значение коэффициента теплопередачи следует считать номиналь-
ным или средним значением, вокруг которого существует определенный разброс. 
Как было указано выше, действительное значение (точнее – статистические харак-
теристики) этого коэффициента должно определяться экспериментальным путем. 
Для целей настоящего анализа принимаем величину k постоянной. Закон распре-
деления температуры КТ при заправке принимаем равномерным в пределах от 
Тз min = –25° до Тз max = –15°. Тогда математическое ожидание массы заправляемого 
горючего составляет (для случая применения критерия по времени стоянки РН 
массу КТ обозначим через M1, а массу заправляемого по обычному критерию го-
рючего – через M0):

  (19)

Воспользовавшись формулой линейного выражения для плотности кероси-
на ρ
  (20)
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получаем, что приращение массы заправляемого горючего в среднем составит:

  (21)

Для максимальной продолжительности стоянки заправленной РН в состоя-
нии готовности к пуску τmax = 2 часа определяем, что достигаемое в случае исполь-
зования критерия по времени стоянки среднее приращение массы КТ составит 
около 1300 кг. Разброс приращения определяется отклонением максимального и 
минимального значений массы заправляемого КТ от математического ожидания. 
В данном случае:

[M1] – M0 = 1300 ± 360 кг.
Максимальное приращение реализуется при Тз min, а минимальный прирост 

массы имеем при Тз max.
Выводы
1. Показано, что в случае использования высококипящих КТ существует 

возможность повышения энергетических характеристик РН путем увеличения 
массы заправляемого на борт ракеты топлива. Данное увеличение становится воз-
можным за счет использования при назначении дозы заправки информации о 
температуре наружного воздуха и статистических данных о параметрах процесса 
теплопередачи от наружного воздуха к жидкому КТ через стенки бака.

2. Предложен критерий полноты использования объема бака на основе мак-
симальной продолжительности стоянки заправленной РН в состоянии готовности 
к пуску, при реализации которого увеличивается количество заправляемого то-
плива, и таким образом повышаются энергетические характеристики ракеты-но-
сителя. Критерий сформулирован в виде формулы для расчета программы заправ-
ки баков РН.

3. Проведен оценочный расчет на примере бака горючего первой ступени 
РН «Зенит» комплекса «Морской старт». Результаты расчета показывают, что в 
случае, если максимальная продолжительность стоянки заправленной ракеты-
носителя в состоянии готовности к пуску составляет 2 часа, то применение пред-
ложенного критерия позволяет увеличить массу горючего в баке в среднем на 
1300 кг или более чем на 1,4 %. При этом разброс массы горючего, заправленного 
в бак, составит ±360 кг или ±0,4 % от номинального значения.
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