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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ  

БЕЗЛЕЙНЕРНОГО  ТОПЛИВНОГО  БАКА 

ИЗ ПОЛИМЕРНЫХ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 

Приведены результаты поисковых и экспериментальных исследований конструкции топливного 
бака из полимерных композиционных материалов для работы в криогенной среде при эксплуатацион-
ном давлении 7,5 кгс/см2. При определении конфигурации безлейнерного композиционного топливного 
бака основным требованием было обеспечение его герметичности при внутреннем избыточном дав-
лении и воздействии криогенной температуры. Проанализирован мировой опыт создания подобных 
конструкций и определены требования, предъявляемые к конфигурациям силовых оболочек топливных 
баков. Перед определением конечного облика конфигурации были проанализированы типы материа-
лов, схемы армирования и возможные пути обеспечения герметичности, а также проведены предва-
рительные испытания на физико-механические свойства тонкостенных образцов композиционных 
материалов и трубчатых конструкций с разными схемами армирования. Проведены испытания об-
разцов углепластика при различных режимах отверждения для определения наиболее эффективного с 
точки зрения прочностных характеристик, а также испытания на проницаемость методом мунд-
штука. Испытания опытного топливного бака показали, что расчетные значения деформаций и пе-
ремещений от экспериментальных отличаются не более чем на 10 %. С использованием результатов 
измерений параметров при испытаниях на жидком азоте были получены эмпирические формулы для 
расчета коэффициента линейного теплового расширения пакета материалов силовой оболочки. По-
строены эмпирические зависимости относительных кольцевых деформаций в среднем сечении сило-
вой оболочки в зависимости от давления и температуры. Испытания подтвердили правильность 
принятых решений для обеспечения прочности и герметичности силовой оболочки топливного бака 
при комплексном воздействии внутренним избыточным давлением и криогенной температурой, в 
том числе при циклических нагружениях. Используемые материалы и технологии изготовления корпу-
са топливного бака обеспечивают герметичность силовой оболочки при эксплуатационном давлении 
7,5 кгс/см2 жидкого азота и прочность при избыточном давлении 15 кгс/см2 и позволяют провести 
апробирование перспективной ступени ракеты космического назначения. 

Ключевые слова: cиловая оболочка, проницаемость, криогенное топливо, относительные де-
формации, коэффициент линейного теплового расширения. 

Наведено результати пошукових і експериментальних досліджень конструкції паливного бака з 
полімерних композиційних матеріалів для роботи у кріогенному середовищі за експлуатаційного 
тиску 7,5 кгс/см2. Під час визначення конфігурації безлейнерного композиційного паливного бака 
основною вимогою було забезпечити його герметичність за умови внутрішнього надлишкового 
тиску та впливу кріогенної температури. Проаналізовано світовий досвід створення подібних кон-
струкцій і визначено вимоги, які ставлять до конфігурації силових оболонок паливних баків. Перед 
визначенням кінцевого вигляду конфігурації було проаналізовано типи матеріалів, схеми армування 
та можливі шляхи забезпечення герметичності, а також проведено попередні випробування на фі-
зико-механічні властивості тонкостінних зразків композиційних матеріалів і трубчастих констру-
кцій з різними схемами армування. Проведено випробування зразків вуглепластику за різних режимів 
затвердіння для визначення найефективнішого з погляду міцнісних характеристик, а також ви-
пробування на проникність методом мундштука. Випробування дослідного паливного бака показа-
ли, що розрахункові значення деформацій і переміщень від експериментальних відрізняються не 
більше ніж на 10 %. Використовуючи результати вимірювання параметрів під час випробувань на 
рідкому азоті, отримали емпіричні формули для розрахунку коефіцієнта лінійного теплового роз-
ширення пакета матеріалів силової оболонки. Побудовано емпіричні залежності відносних кільцевих 
деформацій у середньому перерізі силової оболонки залежно від тиску та температури. Випробо-
вування підтвердили правильність прийнятих рішень для забезпечення міцності та герметичності 
силової оболонки паливного бака під час комплексного впливу внутрішнім надлишковим тиском і 
кріогенною температурою, у тому числі під час циклічних навантажень. Використовувані матеріа-
ли та технології виготовлення корпусу паливного бака забезпечують герметичність силової обо-
лонки за експлуатаційного тиску 7,5 кгс/см2 рідкого азоту та міцність за надлишкового тиску 
15 кгс/см2 і дозволяють апробувати перспективний ступінь ракети космічного призначення. 

Ключові слова: силова оболонка, проникність, кріогенне паливо, відносні деформації, коефіцієнт 
лінійного теплового розширення. 
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The exploratory and experimental investigations were conducted into design of propellant tank made of 
composite polymer materials for work in cryogenic environment at operating pressure of 7.5 kgf/cm2. When 
determining the configuration of a liner-free composite propellant tank, the main requirement was ensuring 
its leak-tightness at internal excess pressure and cryogenic temperature effect. The world experience of cre-
ating similar designs was analyzed and the requirements were defined imposed on configuration of propel-
lant tank load-bearing shells. Before defining the final configuration, the types of materials, reinforcing pat-
terns, and possible ways to ensure leak-tightness were analyzed, and preliminary tests were conducted of 
physical and mechanical characteristics of thin-wall samples of composite materials and tubular structures 
with different reinforcing patterns. The tests of carbon plastic samples were conducted at different curing 
modes to determine the most effective one from the viewpoint of strength characteristics and the tests for 
permeability by method of mouthpiece were conducted. The tests of pilot propellant tank showed that the 
calculated values of deformations and displacements differ from the experimental values by no more than  
10 %. Using the parameters measurement results from the tests on liquid nitrogen, the empirical formulas 
were obtained to calculate linear thermal expansion coefficient of the package of materials of load-bearing 
shell. The empirical dependences were constructed of relative ring deformations at load-bearing shell middle 
section on pressure and temperature. The tests confirmed correctness of adopted solutions to ensure 
strength and leak-tightness of propellant tank load-bearing shell at combined effect on internal excess pres-
sure and cryogenic temperature, particularly at cyclic loading. The materials used and propellant tank manu-
facturing technologies ensure leak-tightness of load-bearing shell at liquid nitrogen operating pressure  
of 7.5 kgf/cm2 and strength at excess pressure of 15 kgf/cm2 and allow conducting approbation of prospec-
tive stage of the integrated launch vehicle. 

Key words: load-bearing shell, permeability, cryogenic propellant, relative deformations, linear thermal 
expansion coefficient. 

Введение 

Конкурентоспособность разработок ра-

кетно-космической отрасли на рынке кос-

мических услуг определяется: 

 низкой удельной стоимостью выве-

дения полезного груза; 

 высокой надежностью конструкций 

ступеней ракет космического назначения 

(РКН); 

 экологической безопасностью эксплу-

атации РКН; 

 возможностью запуска вновь разра-

ботанных РКН с существующих пусковых 

комплексов. 

В жидкостных РКН около 90 % старто-

вой массы составляет топливо, значитель-

ную часть массы конструкции (примерно 

до 70 %) составляет масса топливных баков 

(ТБ). Понятно, что снижения стоимости 

выведения полезного груза можно достиг-

нуть путем существенного снижения массы 

топливных баков РКН. 

Минимальная масса конструкции топ-

ливного бака достигается при использова-

нии материала с максимальным значением 

удельной прочности (отношение предела 

прочности материала к его плотности).  

На сегодняшний день высокие значения 

удельной прочности обеспечивают углепла-

стики. Также к достоинствам углепластиков 

следует отнести низкий коэффициент ли-

нейного теплового расширения (КЛТР), что 

характерно для использования криогенных 

компонентов топлива. 

Сочетание высокопрочных углеродных 

волокон с апробированным связующим 

позволяет создать высокопрочный компо-

зиционный топливный бак методом авто-

матизированной намотки силовой оболочки 

(СО). С целью минимизации стоимости и 

сроков проведения исследований целесооб-

разно использовать существующую метал-

лическую оправку [2]. 

Применение высокопрочных волокон 

позволяет уменьшить толщину силовой 

оболочки, но при этом из-за слоистости 

структуры полимерного композиционного 

материала (ПКМ) СО и ее малой толщины 

возникают вопросы обеспечения герметич-

ности тонкостенных оболочек, особенно с 

учетом эксплуатации ТБ в криогенных сре-

дах и действия циклических нагрузок на СО. 

Исследования возможности обеспечения 

герметичности и снижения массы кон-

струкции тонкостенной СО являлись ос-

новной целью проведенных экспериментов. 

Анализ методов обеспечения герме-

тичности 

Герметичность и прочность ТБ в процес-

се эксплуатации могут быть обеспечены: 

 за счет введения в конструкцию до-

полнительного герметизирующего слоя – 

лейнера (металлического или полимерного); 
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 за счет введения специальных нано-

добавок в связующее; 

 путем повышения жесткости СО. 

Предварительные исследования возмож-

ности использования металлического лей-

нера (стального или алюминиевого) пока-

зали большую вероятность его отслоения 

от СО из-за большой разницы КЛТР лейне-

ра и СО, особенно при циклических темпе-

ратурных нагружениях. Также возникли 

вопросы в части технологии создания тон-

костенного (до 0,2 мм) лейнера крупнога-

баритных корпусов ТБ и реализации про-

цесса намотки СО на такой лейнер. 

Для оценки возможности использования 

неметаллического лейнера были проведены 

эксперименты на образцах пакетов матери-

алов СО и лейнера в криогенной среде, ко-

торые показали отслоение материала лей-

нера от СО после десяти термоциклов. 

Предварительные исследования введе-

ния нанодобавок в связующее (для сниже-

ния вероятности растрескивания ПКМ при 

больших деформациях СО) показали, что 

их использование существенно увеличивает 

стоимость изготовления СО. 

Рассмотренные способы повышения 

жесткости ПКМ за счет увеличения концен-

трации волокон в матрице ПКМ, простран-

ственного сближения волокон между собой 

(реализации гексагональности, тетрагональ-

ности структуры ПКМ), применения жест-

ких (типа алюмоборосиликатных) и полых 

волокон показали возможность появления 

недопустимых концентраций напряжений на 

границе «волокно – связующее», что неиз-

бежно приведет к росту вероятности рас-

трескивания связующего [1] или к большим 

разбросам значений предельной деформа-

ции, возникающим в СО [1]. 

Намотка СО только кольцевыми слоями 

невозможна на днищах корпуса, а намотка 

только спиральными слоями приводит к 

значительному росту уровня деформаций 

СО [2]. С учетом этого формирование СО 

экспериментального ТБ производилось пу-

тем комбинированной намотки спиральных 

и кольцевых слоев углепластика. 

По результатам расчета СО на прочность 

по предельным напряжениям определена до-

статочность намотки по схеме армирования 

XIXI (два двойных спиральных и два кольце-

вых слоя). Однако реализация такой схемы 

армирования приведет к тому, что цилин-

дрическая часть будет иметь суммарную рас-

четную толщину ≈ 1,352 мм (поскольку на 

цилиндрической части СО присутствуют 

кольцевые слои), а на днище расчетная тол-

щина будет обеспечиваться лишь спираль-

ными слоями и составит ≈ 0,676 мм. Такая 

толщина оболочки днища, учитывая возмож-

ное влияние на тонкостенное днище пера 

фланца, повышает деформативность СО,  

что усложняет обеспечение герметичности 

ТБ [2]. С учетом этого намотка СО выполне-

на по схеме армирования XIXIX, при кото-

рой на целевой зоне днища СО расчетная 

толщина будет составлять порядка 1,014 мм. 

Поверочные расчеты на прочность кон-

струкции СО ТБ с указанной схемой арми-

рования показали, что ожидаемый уровень 

предельной деформации ПКМ не превыша-

ет 0,9 %. 

Такие результаты близки к требованиям 

NASA к разработке тонкостенных компо-

зиционных безлейнерных корпусов топ-

ливных баков для криогенных компонентов 

топлив изделий космической ракетной тех-

ники. Эти требования следующие [2, 3]: 

 применение достаточно близких по 

КЛТР и режимам отверждения композици-

онных материалов, входящих в состав кон-

струкции ТБ; 

 конструктивная реализация предель-

ной деформации слоя ПКМ на уровне не 

выше 5000 мкм/м (что соответствует 0,5 % 

предельного удлинения вдоль слоя при рас-

тяжении); 

 минимизация образования пор и 

микротрещин при создании СО. 

Определение конфигурации экспери-

ментального ТБ 

Определение конфигурации эксперимен-

тального ТБ при заданных размерах было 

сосредоточено на анализе материалов его 

элементов для работы в среде криогенных 

компонентов топлив, включая схему 

намотки. 

Для подтверждения выбранной конфи-

гурации ТБ были проведены: 

 испытания образцов материалов на 

совместимость с криогенной средой (жидким 

азотом) и определение физико-механических 
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характеристик (ФМХ) до, после и во время 

воздействия криогенных температур; 

 испытания избыточным давлением 

(Pизб = 15 кгс/см2) криогенной среды компо-

зиционных трубчатых конструкций (ТК) с 

анализом результатов обеспечения герме-

тичности и расчетных значений деформа-

ций и перемещений. 

При анализе материалов для СО ТБ бы-

ли рассмотрены углеродные волокна, свя-

зующие и материалы уплотнений. 

Состав углепластика, а также марки уг-

леродного волокна и связующего были вы-

браны по результатам полного набора нор-

мативных испытаний на ГП «КБ «Южное» 

образцов материалов, а также тонкостен-

ных ТК жидким азотом и водой. 

В результате анализа нескольких марок 

углеродных волокон было выбрано волок-

но, апробированное ранее. С его использо-

ванием и проводились исследования вари-

антов конструкции композиционных экспе-

риментальных ТБ. 

Был рассмотрен ряд связующих, сравни-

тельные характеристики которых приведе-

ны в таблице, и выбрано связующее № 1 

как широко используемое в разработках  

ГП «КБ «Южное» и наиболее доступное 

для приобретения. 

Для фланца углепластик был выбран на 

основании опыта создания подобных кон-

струкций методом формования в жесткой 

форме. 

Характеристики отвержденных связующих 

Характеристика Связующее № 1 Связующее № 2 Связующее № 3 

Разрушающее напряжение 

при растяжении, МПа 
   

при 20 С 70 51 70-92 

при 100 С 5 – – 

Модуль Юнга, ГПа    

при 20 С 1,65 3,1 3,5 

Разрушающая деформация при растяже-

нии (относительное удлинение), % 
   

при 20 С 5 7,1 2,27 

при 100 С 7 – – 

КЛТР, 10-6, К-1    

от 20 до 100 С от 10 до 25 –  

Плотность, кг/м3    

при 20 С 1180 – 1310 

Температура стеклования, °С 100 80-90 212 

 

Основным требованием при выборе ма-

териала и конструкций уплотнений была 

способность долговременной работы в 

криогенной среде, для чего были исследо-

ваны следующие материалы: листовые  

паронит и фторопласт, сальниковая набив-

ка, изготовленная методом скручивания 

фторопластовой ленты, фторопластовая  

П-образная манжета, поджимаемая метал-

лической пружиной. После проведения се-

рии испытаний уплотнителей для исполь-

зования в конструкции экспериментально-

го ТБ была выбрана сальниковая набивка, 

которая обеспечила герметичность стыка 

после более десяти циклов нагружения. 

Испытания углеволокна со связующим 

подтвердили  совместимость  их с жидким 

кислородом и жидким азотом. 

С целью определения необходимого 

режима отверждения для обеспечения 

прочности и герметичности тонкостенной 

СО ТБ из выбранных материалов были из-

готовлены пластины толщиной 2 мм с 

двумя схемами армирования (0 и ± 45°) и 

отверждены при температурах 80, 100, 120 

и 140 °С. Результаты испытаний на проч-

ность образцов со схемой армирования 0° 

при различных температурах отверждения 

приведены на рис. 1 – 4, из которых видно, 

что отверждение при температуре 120 °С 

является наиболее эффективным с точки 

зрения полной реализации прочностных 

характеристик углепластика. 
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Рис. 1. Разрушающее напряжение при изгибе 

в продольном направлении 

Рис. 2. Модуль упругости при растяжении 

в поперечном направлении (межслойный) 

 

  

Рис. 3. Разрушающее напряжение при растяжении  

в поперечном направлении (межслойное) 

Рис. 4. Разрушающее напряжение при изгибе 

в поперечном направлении 

 

Образцы материала, вырезанные из тех 

же пластин, прошли испытания избыточ-

ным давлением воздуха на проницаемость 

методом мундштука и показали приемле-

мый уровень непроницаемости. Для даль-

нейшего изготовления СО использовалось 

отверждение углепластика при температу-

ре 120°С. 

Для определения физико-механических 

характеристик при криогенных температу-

рах образцы материалов испытывались 

при температурах +20, -40, -196 °С на ста-

тическое растяжение, сдвиг, трехточечный 

изгиб, на определение КЛТР. 

Результаты показали, что прочность  

углепластика при температуре -188 °С  

повышается на 30 % по отношению к 

прочности при нормальной температуре. 

КЛТР однонаправленного углепластика 

в диапазоне от +20 до -196 °С составил до 

0,610-6 К-1. 

На втором этапе исследований были 

определены свойства материалов в составе 

изделий на примере ТК, которые были из-

готовлены в трех вариантах: 

 намотанные только кольцевыми 

слоями общей (расчетной) толщиной обо-

лочки до 2 мм; 

 намотанные только спиральными 

слоями общей (расчетной) толщиной обо-

лочки до 2 мм; 

 намотанные сочетанием спиральных 

и кольцевых слоев, два варианта толщины – 

1,5 и 1,0 мм. 

Основными задачами испытаний ТК 

было определение минимальной толщины 

СО, обеспечивающей герметичность, схе-

мы армирования и конструкции испыта-

тельной оснастки. 

Во всех испытаниях ТК обеспечивалась 

герметичность при давлении 7,5 кгс/см2  

(в том числе в среде жидкого азота).  

Разработанные тонкостенные ТК, приме-

няемые материалы и технологии показали 

свою достаточность для обеспечения гер-

метичности цилиндрической части СО. 

По результатам рассмотрения двух 

схем армирования принята схема намотки 

XIXIX. 
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Окончательно для исследования герме-

тичности и прочности безлейнерной кон-

струкции ТБ в среде жидкого азота ис-

пользовалась следующая конфигурация: 

 ПКМ из углеродного волокна, про-

питываемого связующим на основе эпок-

сидной смолы с отверждением при темпе-

ратуре 120 °С; 

 схема намотки включает три двой-

ных спиральных слоя и два кольцевых слоя; 

 предельный уровень деформации 

слоев ПКМ – не более 0,9 %; 

 композиционные фланцы корпуса 

ТБ, изготовленные из углепластика на ос-

нове углеродной ткани и эпоксидного свя-

зующего методом формования в жесткой 

форме. 

Общий вид топливного бака показан на 

рис. 5. 

Экспериментальные исследования ТБ 

Опытная конструкция безлейнерного ТБ 

прошла испытания на прочность и герме-

тичность давлением жидкого азота и дав-

лением воды (в т. ч. испытания до разру-

шения силовой оболочки). 

Испытание опытной конструкции топ-

ливного бака на герметичность и проч-

ность внутренним избыточным давлением 

до 15 кгс/см2 воды и жидкого азота прове-

дены десятью циклами нагружения «подъ-

ем – спад» с автоматическим замером тем-

пературы, перемещений, деформации, а 

также с регистрацией герметичности по 

спаду давления за время выдержки при ис-

пытаниях водой. Конфигурация ТБ при 

испытаниях внутренним давлением воды и 

давлением жидкого азота показана на 

рис. 6 и 7 соответственно. 

 

Рис. 5. Общий вид топливного бака 

  

Рис. 6. ТБ при испытаниях водой Рис. 7. ТБ при испытаниях жидким азотом 
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Анализ результатов испытаний 

1. Сравнительный анализ результатов 

расчета и испытаний ТБ показал, что экс-

периментальные значения (при испытани-

ях водой) относительных деформаций и 

перемещений отличаются не более чем на 

10 % от расчетных (за исключением про-

дольного удлинения корпуса силовой обо-

лочки). 

2. Согласуется также и картина осевых 

и кольцевых деформаций днищ силовой 

оболочки ТБ, полученная расчетным путем 

и по результатам нагружения гидростати-

ческим внутренним давлением. 

3. Анализ результатов начального эта-

па испытания ТБ криогенным компонен-

том топлива (жидким азотом) показывает, 

что воздействие на конструкцию корпуса 

ТБ только криогенной температуры  

(на участке захолаживания ТБ) характери-

зуется нелинейной зависимостью средних 

осевых и кольцевых относительных  

деформаций от температуры. 

Установлено также, что охлаждение ТБ 

до криогенной температуры приводит к 

уменьшению длины бака на ≈ 0,03 % при 

сохранении его диаметра. 

4. Комбинированное воздействие 

криогенной температуры и внутреннего 

избыточного давления жидкого азота ха-

рактеризуется увеличением длины бака и 

уменьшением его диаметра. 

До уровня избыточного давления 

15 кгс/см2 и криогенной температуры до 

 -196 °С опытные значения деформаций 

приведены на рис. 8. 

 

 
Рис. 8. Изменение размеров топливного бака при комбинированном воздействии  

криогенной температуры и давления: 

увеличение длины бака, 1-й цикл, %;  

увеличение длины бака, 10-й цикл, %; 

уменьшение диаметра бака, 1-й цикл, %; 

уменьшение диаметра бака, 10-й цикл, % 

5. С использованием результатов из-

мерений параметров при испытаниях на 

жидком азоте получены эмпирические фор-

мулы для расчета коэффициента линейного 

теплового расширения пакета материалов 

силовой оболочки в кольцевом α15(t) и 

осевом α26(t) направлениях (рис. 9): 

α15(t) = E15(t)/(T3(t) − T3(0))/100); 

α26(t) = E26(t)/(T3(t) − T3(0))/100, 
где  Е15(t) и Е26(t) – относительные коль-

цевые и осевые деформации корпуса ТБ  

в срединном сечении, измеренные при ис-

пытании, соответственно; Т3(t) – темпера-

тура корпуса ТБ, °С; t – время, с; Т3(0) – 

температура бака в начале захолаживания 

при t = 0 с, Т3(0) = 12 °С. 
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Рис. 9. Изменение коэффициента линейного теплового расширения углепластика (1 / °С) (пакета слоев) силовой 

оболочки ТБ в кольцевом 𝛼15(𝑡) и  осевом 𝛼26(𝑡) направлениях в зависимости от температуры Т3 t, °С: 

𝛼15(𝑡), %; 

𝛼26(𝑡), % 

 

При расчете КЛТР не учитывалось дав-

ление нагнетания рабочей среды при захо-

лаживании ТБ, которое изменялось в пре-

делах от 0 до 0,05 МПа. Из рис. 9 следует, 

что КЛТР имеют нелинейный характер и 

близкие значения для кольцевого и осевого 

направлений. 

6. По результатам испытаний опытно-

го ТБ изменения относительных кольце-

вых деформаций в среднем сечении корпу-

са ТБ в зависимости от давления и темпе-

ратуры были смоделированы эмпириче-

ской функцией  

ε(t) = [k1 ∙ α15(t) ∙ (T3(t) − T3(0)) +

+ k2 ∙ P2(t)] ∙ 100 , 

где P2(t) – давление в баке, кгс/см2; k1 и 

k2 – коэффициенты, учитывающие двух-

осное напряженно-деформированное со-

стояние и жесткость конструкции корпуса 

ТБ, k1 = 0,85, k2 = 1·10-4. 

Поведение этой эмпирической функции 

показано на рис. 10. 

 
Рис. 10. Изменение по времени t средних кольцевых относительных деформаций в срединном  

сечении корпуса ТБ, измеренных при испытании (Е3) и смоделированных функцией ε(t), %: 

a – участок захолаживания; 

b – первый цикл; 

c – дозаправка; 

d – циклы 2-10; 

ε(t), %; 

E3(t), % 
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Выводы по результатам испытаний ТБ 

1. Обобщенный анализ испытаний ТБ 

и измерений деформаций показал, что 

средние значения относительных дефор-

маций в момент разрушения при давлении 

Р = 60 кгс/см2 составляют (по абсолютно-

му значению): 

 ≈ 0,9 % в кольцевом направлении; 

 ≈ 0,7 % в осевом направлении. 

2. Образцы, вырезанные из ТБ, про-

шедшего испытания жидким азотом, пока-

зали определенное влияние криогенной 

температуры в сочетании с воздействием 

внутреннего избыточного давления жид-

ким азотом на рост концентрации микро-

трещин, особенно для слоя, непосред-

ственно контактировавшего с жидким азо-

том или с пером фланца, однако это не 

стало критичным для герметичности сило-

вой оболочки ТБ.  

Заключение 

1. Впервые в практике ГП «КБ «Юж-

ное» разработана конфигурация силовой 

оболочки ТБ из углеволокна и связующе-

го, способная сохранять свою целостность 

и герметичность при штатных нагрузках в 

криогенной среде до внутреннего избы-

точного давления 15 кгс/см2, и в том числе 

после десяти циклов «подъем – спад» дав-

ления. 

2. Подтверждена правильность приня-

тия для изготовления ТБ схемы армирова-

ния силовой оболочки корпуса ТБ по усло-

виям обеспечения герметичности (при из-

быточном давлении 15 кгс/см2 с криоген-

ным компонентом топлива), включающей 

три двойных спиральных слоя и два коль-

цевых (ХIXIX). 

3. Подтверждена работоспособность 

изготовленной СО в условиях штатного 

нагружения ТБ, когда прочность в направ-

лении укладки волокон сохранялась после 

всех испытаний на исходном уровне. Хотя 

в перпендикулярном направлении (по свя-

зующему) прочность материала упала в 

два раза (в том числе за счет образования 

микротрещин в процессе воздействия 

криогенной среды). При этом в СО ТБ не 

образовались сквозные трещины и отвер-

стия. 

4. Материал фланца, изготовленного 

из углеродной ткани в жесткой форме,  

в основном не изменил своей структуры 

под воздействием нагрузки в криогенной 

среде. 

Материалы и технологии изготовления 

корпуса ТБ обеспечивают герметичность 

при эксплуатационном давлении 7,5 кгс/см2 

жидкого азота и прочность при избыточ-

ном давлении ≈ 15 кгс/см2 и позволяют 

провести апробирование применительно к 

перспективной ступени РКН. 
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