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Положение жиДКих остатКов тоПлива 
в баКе отработанной стУПени раКеты 

При баллистичесКом сПУсКе
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Представлены результаты моделирования поведения жидких остатков компонента ракетного 
топлива в топливном баке отработанной ступени ракеты на баллистической траектории. Моде-
лирование проведено для следующих вариантов: при управляемом спуске ступени ракеты и при 
использовании технологии испарения жидких остатков ракетного топлива в баках отработанной 
ступени. Установлено, что при управляемом спуске отработанной ступени ракеты по баллистиче-
ской траектории на участке ее разворота и до высот 20 км жидкость под действием перегрузок 
распределяется в виде пленки в районе днища и боковой поверхности с площадью покрытия 
до 35 %. На высоте максимального значения осевой перегрузки жидкие остатки топлива в виде 
пленки перемещаются в район днища и прилегающей боковой поверхности топливного бака. Об-
щая площадь покрытия составляет около 22 %. Введение горячего теплоносителя в топливные 
баки для испарения жидких остатков ракетного топлива кардинально изменяют картину поведе-
ния жидкости. Остатки ракетного топлива распределяются на обоих днищах и боковой поверх-
ности топливного бака. За счет высокой скорости теплоносителя в баке осевая перегрузка слабо 
влияет на распределение остатков топлива в баке ракеты.
   
Ключевые слова: топливные баки, моделирование, двухфазное течение, ракетное топливо, бал-
листическая траектория.

Введение

Снижение техногенного воздействия на окружа-
ющую среду элементов ракетно-космической тех-
ники, и в первую очередь отработанных ступеней 
(ОС) ракет, является приоритетной задачей, сто- 
ящей перед разработчиками. Одним из путей реше-
ния данной задачи является минимизация районов 
падения ОС ракет. 

Для достижения цели разработаны различ-
ные технические решения. В частности, разрабо-
таны технологии использования возвращаемых 
первых ступеней ракеты к месту старта или спе-
циальных мест посадки. При этом ОС оснащает-
ся системой стабилизации и ориентации ее дви-
жения на баллистическом участке. Торможение  
на нисходящем участке траектории осуществляется 
штатными жидкостными ракетными двигателями, 
работающими на основных компонентах ракетного 
топлива (КРТ) [1–4]. Аэрокосмические компании 
«SpaceX» и «Blue Origin» уже используют данный 
подход [5]. 

В работах [6, 7] предложена технология исполь-
зования энергетического ресурса, заключенного 
в невырабатываемых жидких остатках КРТ. Из-
менение и уменьшение площади районов падения 
ОС осуществляется путем использования газо-
реактивных сопел сброса или двигателя, работа-
ющего на испарившихся штатных КРТ. При про-
ектировании этих двух систем в первую очередь 
необходимо знать положение жидких остатков КРТ  
в ОС ракеты при реализации спуска на нисходящем 
баллистическом участке.

Постановка задачи

При достижении конечных параметров выве-
дения ракеты на активном участке траектории си-
стема регулирования кажущейся скорости выдает 
команду на выключение работы двигательной уста-
новки ступени. Выключение двигательной установ-
ки может происходить однократно либо с режи-
мом промежуточной тяги. Отмечается, что к этому 
периоду работы двигателя продольная перегрузка 
достигает значения nx

=6÷12. Гидродинамическая 
картина поведения жидких остатков КРТ в топлив-
ных баках ОС ракеты была подробно исследована 
в работе [8]. Установлено, что под действием спада 
тяги двигателя, жесткостных характеристик ниж-
них днищ топливных баков остатки КРТ получают 
ускорение и начинают двигаться к верхнему дни-
щу. Достигнув верхнего днища, жидкость отража-
ется от него и в хаотичном порядке распределяется  
в объеме топливного бака и на его внутренних эле-
ментах. Наличие перегрузки при движении ОС ра-
кеты по баллистической траектории позволяет рас-
пределиться жидким остаткам КРТ на внутренних 
элементах конструкции топливного бака. 

Использование технологии газификации жид-
ких остатков КРТ в топливных баках ОС ракеты 
координально меняет картину поведения газожид-
костной фазы в объеме емкости. Одновременно  
с продувкой топливных магистралей либо с неболь-
шим временем задержки (τ=1÷3 с) производится за-
пуск системы газификации. При этом истекающая 
струя теплоносителя встречается с распределенным  
по объему топливом. Различное исполнение топлив-
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ных баков, наличие внутрибаковых устройств зна-
чительно затрудняют проведение расчетной оценки 
положения остатков топлива [9].

В работе [10] представлены результаты числен-
ного моделирования газожидкостных потоков вну-
три типовых конструкций топливных баков ракет 
при проведении процесса газификации жидких 
остатков КРТ на начальном этапе. Отмечается, что 
моделирование проводилось только для фиксиро-
ванного начального остатка КРТ без учета влияния 
различных значений перегрузки.

Целью расчета являлось моделирование распре-
деления жидких остатков КРТ по внутренней по-
верхности топливного бака при движении ОС раке-
ты по баллистической траектории. Моделирование 
проводилось для двух вариантов: при управляемом 
спуске и при использовании автономной бортовой 
системы спуска ОС ракеты.

При численном моделировании для варианта  
с использованием автономной бортовой системы 
спуска принимались следующие допущения:

1) работа системы газификации жидких остат-
ков КРТ осуществляется при дозвуковой скорости 
ввода теплоносителя в объем емкости;

2) при взаимодействии вводимого теплоносите-
ля и жидких остатков КРТ не учитываются процес-
сы массообмена и химического взаимодействия;

3) состав газовой фазы не изменяется;
4) на начало процесса жидкие остатки КРТ рав-

номерно распределены в объеме емкости.

Математические модели 
и расчетные зависимости

Запишем систему дифференциальных уравне-
ний движения ОС ракеты по баллистической тра-
ектории в плоскости тангажа [11]

    (1)

Угол тангажа на баллистической траектории 
определяется: 

φ = ϑ – χ + α.                          (2)

При этом угол тангажа и угол наклона вектора 
скорости к местному горизонту связаны соотноше-
ниями:

φ = Θ + α,

ϑ = Θ + χ.                         (3)

Осевые и поперечные составляющие ускорения 
в связанной системе координат определяются:

                                              ,

     .                 (4)

Осевая перегрузка определяется по зависимо- 
сти [11]

      
(5)

Поперечная перегрузка определяется по зависи-
мости [11]

 

    .                (6)

При моделировании двухфазных течений в объ-
еме топливного бака применим метод, базирую-
щийся на основе численного решения уравнений 
Навье–Стокса, осредненных по Рейнольдсу. 

Запишем расчетные зависимости.
Объемные доли фаз должны удовлетворять со-

отношению:

 
,                          (7)

где индекс q=f относится для непрерывной фазы, 
q=s — для дисперсной фазы.

Уравнение неразрывности

 .               (8)

Уравнение изменения количества движения

 .  (9)

В уравнении (9) давление p определяется по вы-
ражению

                                              .

При решении уравнений (7)–(9) воспользуемся 
двухпараметрической k–ε моделью турбулентно- 
сти [12]. 

Уравнения для турбулентности записываются  
в виде:

 ,       (10)

 .  (11)
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Турбулентная вязкость вычисляется по формуле 
Колмогорова–Прандтля μ

t
=ρC

μ
k2/ε. 

Передача межфазного импульса должно удов-
летворять условию M

f
=–M

s
.

Межфазная передача импульса записывается:

 .                (12)
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Сила лобового сопротивления (Drag forse) опре-
деляется:

 .            (13)

В расчетах принимается модель Schiller Naumann, 
для которой коэффициент C

D
 определяется:

 .       (14)

Число Рейнольдса 
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Виртуальная массовая сила (Virtual mass force) 
определяется по зависимости:

  .              (15)

Подъемная сила (Lift force) определяется по за-
висимости:

 .           (16)

При моделировании процесса принимается мо-
дель Tomiyama [13], при которой коэффициент C

L 

определяется по следующим зависимостям:

 , (17)

где 
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; Eo´ — модифицированное число Этвеша, 
которое определяется:

 .                  (18)

В формуле параметр d
H
 определяет диаметр кап-

ли жидкости с учетом ее деформации:

 .              (19)

Входящее в зависимость (19) число Этвеша 
определяется:

 .                 (20)

Сила межфазной дисперсионной турбулентно-
сти (Interphase turbulent dispersion force) определя-
ется по модели Lopez de Bertodano [14]:

 .                 (21)

В уравнениях (1)–(6) принимаются следующие 
коэффициенты: X, Y — осевая и подъемная аэро-
динамические силы; М — масса ОС; g — ускоре-
ние земного притяжения на высоте; g

0
 — ускорение 

земного притяжения на уровне Земли; α — угол ата-
ки; ϑ — угол наклона вектора скорости к местно-
му горизонту;  — угол наклона вектора скорости  
к горизонту в точке старта; χ — угол траектории; 

V, L, H — соответственно текущие значения ско-
рости, дальности и высоты полета ОС; R — радиус  
Земли.

В уравнениях и зависимостях (7)–(18) прини-
маются следующие коэффициенты: ρ

q
 — плотность 

фазы; u
q
 — осредненное значение скорости; μ

eff 
=  

=(μ+μ
t
) — коэффициент эффективной вязко-

сти; μ — коэффициент динамической молекуляр-
ной вязкости; μ

t
 — коэффициент турбулентной 

вязкости; M
m
 — передача межфазного импульса;  

p’ — измененное давление; p — давление в объеме 
емкости; k — турбулентная кинетическая энергия; 
ε — скорость диссипации турбулентной кинетиче-
ской энергии; 
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 — дополнительные члены, 
учитывающие межфазное взаимодействие; модель-
ные константы С

1ε=1,44; С
2ε=1,92; С

μ
=0,09; σ

k
=1,0; 

σε=1,3; F
D
, F

VM
, F

L
, F

TD
 — соответственно сила ло-

бового сопротивления, виртуальная массовая сила, 
подъемная сила, сила межфазной дисперсионной 
турбулентности; C

D
 — коэффициент лобового со-

противления; C
VM

 — коэффициент виртуальной 
массовой силы. 

Согласно [15], для малой концентрации жидкой 
фазы α

s 
→ 0, коэффициент C

VM 
→ 0,5. Принимаем 

для дальнейших расчетов C
VM

=0,5, σ — коэффици-
ент поверхностного натяжения. Коэффициент C

TD
 

лежит в диапазоне от 0,1 до 0,5.
При расчете движения ОС на баллистическом 

участке траектории принимается следующая схе-
ма движения. После разделения ступеней ракеты 
под действием управляющих сопел ОС разворачи-
вается на 180 град. и принимает положение, соот-
ветствующее движению хвостового отсека вперед. 
Стабилизация движения ОС на нисходящем участ-
ке траектории позволяет минимизировать влияние 
максимального аэродинамического напора на кон-
струкцию ступени. Это позволяет уменьшить веро-
ятность разрушения корпуса ОС ракеты при входе 
в плотные слои атмосферы. В качестве прототипа 
по массовым характеристикам приняты параметры 
ОС ракеты космического назначения «Ангара-1.2».

При моделировании положения жидких остат-
ков КРТ в топливных баках ОС ракеты при функ-
ционировании бортовой системы спуска принима-
лись следующие параметры процесса:

1) непрерывная фаза — газовая фаза, состоя-
щая из теплоносителя, подаваемого в объем емко-
сти, газифицированного КРТ и газа наддува, на-
ходящегося в топливном баке на начало процесса 
газификации, Tтн0

=25 °C (298 °К);
2) коэффициент динамической вязкости газо-

вой фазы — μ
0
=(2,0÷2,2)10–5 Па‧с.

3) дисперсная фаза — жидкий остаток КРТ, 
T

крт0
=25 °C (298 °К);

4) скорость ввода ТН в топливный бак — 
u

тн0
=500 м/с;
5) давление в топливном баке — р

0
=3 атм.;

6) характерный размер частиц дисперсной фа- 
зы — 3 мм;

7) модель турбулентности k–ε.
В качестве жидких остатков КРТ рассматривал-

ся керосин. 
Физические параметры для данного компонен-

та топлива, согласно [16], следующие: плотность —  
820 кг/м3; коэффициент поверхностного натяже- 
ния — 0,0289 Н/м. 

На поверхностях топливного бака стави-
лось граничное условие непроницаемой, твер-
дой стенки. Скорость на стенке равнялась нулю  
(u

тн|h=0
=0). 
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Результаты и обсуждение

На рис. 1 представлен график траектории дви-
жения ОС ракеты на баллистическом участке. Па-
раметры на начало движения по баллистической 
траектории: скорость — 2600 м/с; масса ОС раке- 
ты — 15,3 т; площадь миделевого сечения — 10,18 м2.  
Параметры атмосферы регламентировались [17].

На рис. 2 представлены графики осевой и по-
перечной перегрузки. На рис. 2 параметр Т

отн
=Т

тек
/

Т
бал

 — относительное время движения ОС ракеты 
по баллистической траектории. Т

тек
, Т

бал
 — соответ-

ственно текущее и полное время движения ОС.
Моделирование движения ОС ракеты по балли-

стической траектории позволило выделить харак-
терные участки с соответствующими значениями 
перегрузок. На участке разворота ОС (область 1) 
максимальные значения перегрузок составляют 
n

x
=0,1, n

y
=0,85. На нисходящем участке траекто-

рии с высоты около 20 км, где наблюдается зна-
чительное увеличение плотности атмосферы, начи-
нает резко возрастать осевая перегрузка. Пиковое 
значение осевой перегрузки (n

x
=10,2) наблюдается  

на высоте около 8 км (область 2). После этого про-
исходит резкое уменьшение осевой перегрузки. 
Также с высоты 20 км поперечная перегрузка на-
чинает уменьшаться. На высоте от 6 км значение 
перегрузок стабилизируется и составляет n

x
=1, 

n
y
=0,2.
Численное моделирование двухфазного течения 

проводилось в программном комплексе «ANSYS 
CFX» на примере типовой конструкции топливного 

бака ОС ракеты, выполненного в виде цилиндриче-
ской емкости со сферическими формами днищ. Бо-
ковая поверхность топливного бака имеет силовой 
набор, днища выполнены в виде гладких оболочек. 

На рис. 3 приведены картины расположения 
жидкого остатка топлива при различных пере- 
грузках.

Результаты моделирования показали, что при 
управляемом спуске ОС ракеты по баллистической 
траектории на участке ее разворота и до высот  
20 км (область 1) в условиях малых перегрузок,  
не превышающих n

x
=0,1 и n

y
=0,85, жидкость рас-

пределяется в виде пленки в районе нижнего днища 
и боковой поверхности. Общая площадь покрытия 
жидким остатком КРТ достигает 35 % от внутрен-
ней площади поверхности топливного бака. При 
этом нижнее днище топливного бака полностью по-
крыто жидким остатком КРТ, боковая поверхность 
покрыта до 15 % в направлении действия попереч-
ной перегрузки (рис. 3а).

На нисходящим участке траектории жидкие 
остатки топлива приобретают детерминированное 
положение, располагаясь в районе нижнего днища. 
На участке максимума продольной перегрузки, со-
ответствующего высоте 8 км (область 2), жидкие 
остатки КРТ еще более смещаются в направлении 
днища топливного бака. Общая площадь покры-
тия жидким остатком КРТ составляет около 22 %  
от внутренней площади поверхности топливного 
бака (рис. 3б).

Проведено моделирование положения жидких 
остатков КРТ в топливных баках ОС ракеты при 

Рис. 1. График траектории движения отработанной 
ступени ракеты на баллистическом участке

Fig. 1. Plot of the trajectory of the worked-off rocket 
stage in the ballistic section

Рис. 2. График осевой и поперечной перегрузки
Fig. 2. Diagram of axial and transverse overload

Рис. 3. Расположение жидкого остатка топлива при различных перегрузках: а) n
x
=0,1; n

y
=0,85; б) n

x
=10,2; n

y
=0,4

Fig. 3. Location of the liquid fuel residue at various overloads: a) n
x
=0,1; n

y
=0,85; b) n

x
=10,2; n

y
=0,4
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функционировании бортовой системы спуска. От-
мечается, что за счет высокой скорости введения 
горячего теплоносителя в топливные баки для ис-
парения жидких остатков ракетного топлива кар-
динально изменяется картина поведения жидкости. 
Остатки ракетного топлива распределяются на обо-
их днищах и боковой поверхности топливного бака.

На рис. 4 и 5 соответственно приведены кар-
тины распределения топлива в районе днища  

и на внутренней поверхности бака при различных 
значениях объемных остатков жидкого КРТ, рав-
ных 3 %, 2 %, 1 % и 0,5 %.

На рис. 6 представлены картины распределения 
жидких КРТ в объеме топливного бака для раз-
личных случаев (участков движения ОС ракеты по 
баллистической траектории). На рис. 6а представ-
лена картина распределения жидкости для обла-
сти 1 со значениями перегрузок n

x
=0,1, n

y
=0,85,  

Рис. 4. Распределение топлива в районе днища для различных объемных остатков в баке: а) 3 %; б) 2 %; в) 1 %; г) 0,5 %
Fig. 4. Fuel distribution in the bottom area for various volume residues in the tank: a) 3 %; b) 2 %; c) 1 %; d) 0,5 %

Рис. 5. Распределение топлива по боковой поверхности 
для различных объемных остатков в баке: а) 3 %; б) 2 %; в) 1 %; г) 0,5 %

Fig. 5. Fuel distribution on the side surface 
for various volume residues in the tank: a) 3 %; b) 2 %; c) 1 %; d) 0,5 %

Рис. 6. Распределение топлива по боковой поверхности бака 
для различных значений перегрузки: а) n

x
=0,1; n

y
=0,85; б) n

x
=10,2; n

y
=0,4

Fig. 6. Fuel distribution on the side surface of the tank 
for different overload values: a) n

x
=0,1; n

y
=0,85; b) n

x
=10,2; n

y
=0,4
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на рис. 6б — представлена картина распределения 
жидкости для области 2 со значениями перегрузок 
n

x
=10,2, n

y
=0,4. Моделирование проводилось при 

объемном значении содержания топлива равного  
3 %. Установлено, что за счет высокой скорости те-
плоносителя в топливном баке осевая перегрузка 
слабо влияет на распределение остатков КРТ в баке 
ракеты.

Заключение

Численное моделирование газожидкостных по-
токов внутри типовой конструкции топливного 
бака ОС ракеты при ее движении на баллистиче-
ском участке траектории при управляемом спуске 
позволило определить распределение жидкостной 
фазы в пристеночных областях при различных пе-
регрузках и объемных остатках КРТ в топливных 
баках. Результаты моделирования получены при 
управляемом спуске ступени ракеты без дополни-
тельных конструктивных решений и при исполь-
зовании автономных бортовых систем испарения 
жидких остатков КРТ в баках ОС ракеты.

Полученные результаты теоретического ис-
следования рекомендуются к использованию для 
расчета параметров процесса газификации жид-
ких остатков КРТ в топливных баках ракет и рас-
чета динамических характеристик ОС ракеты при 
управляемом спуске на баллистическом участке.
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The pOsITIOn Of lIqUID fUel resIDUes In Tank 
Of wOrkeD-Off rOCkeT sTage DUrIng ballIsTIC DesCenT

V. Yu. Kudentsov, A. V. Kudentsov

Omsk State Technical University, 
Russia, Omsk, Mira Ave., 11, 644050  

The results of modeling the behavior of liquid residues of the rocket fuel component in the fuel tank of 
the worked-off rocket stage on a ballistic trajectory are presented. The simulation is carried out for the 
following variants: during the controlled descent of the rocket stage and when using the technology of 
evaporation of liquid rocket fuel residues in the tanks of the spent stage. It is established that during the 
controlled descent of the spent rocket stage along the ballistic trajectory at the site of its turn and up 
to heights of 20 km, the liquid under the influence of overloads is distributed in the form of a film in the 
area of the bottom and side surface with a coverage area of up to 35 %. At the height of the maximum 
value of the axial overload, liquid fuel residues in the form of a film move to the area of the bottom 
and the adjacent side surface of the fuel tank. The total coverage area is about 22 %. The introduction 
of a hot coolant into the fuel tanks to vaporize the liquid remnants of rocket fuel radically changes the 
picture of the behavior of the liquid. Due to the high speed of the coolant in the tank, axial overload 
has little effect on the distribution of fuel residues in the rocket tank. 

Keywords: fuel tanks, modeling, two-phase flow, rocket fuel, ballistic trajectory.
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