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Приведены результаты численного моделирования обтекания
сверхзвуковым потоком совершенного газа двух моделей космиче-
ских спускаемых аппаратов: КА сегментально-конической формы и
разрабатываемого аппарата MSL (Mars Science Laboratory). Про-
анализированы результаты, полученные при различных условиях в
набегающем потоке во всей области течения: от головной ударной
волны до дальнего следа. Исходные данные, используемые в расче-
тах, отвечают условиям экспериментальных исследований на им-
пульсных аэродинамических трубах.
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К одной из наиболее важных проблем компьютерной аэротермо-
динамики космических аппаратов (КА) относится математическое мо-
делирование сложных (двух- и трехмерных) элементов течения у по-
верхности спускаемых КА (отрывные течения и течения присоеди-
нения, ламинарно-турбулентный переход, сложные ударно-волновые
взаимодействия). Отметим, что необходимость в определении пара-
метров газа за головной ударной волной и в зоне отрывных течений
газа, которые наблюдаются в донной области спускаемых КА, связана
с существенной перестройкой первоначально невозмущенного тече-
ния. Эта перестройка течения сопровождается значительным измене-
нием теплового режима и аэродинамических характеристик вблизи
поверхности спускаемых КА. Сложность рассматриваемых течений
и геометрических форм летательных аппаратов приводит к необхо-
димости разработки новых методов расчета многомерных (включая
трехмерный случай) и осесимметричных течений. Использованные в
настоящей работе методы позволяют находить приближенное реше-
ние усредненных по Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса на струк-
турированных и неструктурированных расчетных сетках в широком
диапазоне физических параметров набегающего потока. Они дают воз-
можность проводить расчетно-теоретические исследования для обес-
печения опытно-конструкторских разработок аэротермодинамики КА,
предназначенных для входа в плотные слои атмосфер планет и воз-
вращения на Землю [1, 2].

Постановка задачи. Определение газодинамических параметров
в основной области течения и вблизи поверхности спускаемого КА
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проводится на основе модели вязкого теплопроводного газа с исполь-
зованием трехмерных уравнений Навье–Стокса, усредненных по Рей-
нольдсу. Расчетная область включает в себя поле течения в невозму-
щенном потоке, за фронтом ударной волны и в следе за обтекаемым
телом. Течение во всей расчетной области предполагается ламинар-
ным. Для решения рассматриваемой системы уравнений в настоящей
работе расчетная область представляется в виде регулярной (структу-
рированной) и неструктурированной сеток.

Наиболее часто для решения задач аэротермодинамики применя-
ются регулярные (структурированные) сетки. В этом случае сетка
представляет собой упорядоченную по определенным правилам струк-
туру с явно выраженными сеточными направлениями.

При построении регулярных сеток в геометрически сложных фи-
зических областях применяют преобразование координат, связанных
с поверхностью тела. Такое преобразование, эквивалентное введению
криволинейной системы координат общего вида, позволяет построить
равномерную расчетную сетку в преобразованном (вычислительном)
пространстве. При этом физические границы области совпадают с
координатными линиями в вычислительной области, а ячейки сетки
являются криволинейными параллелепипедами (случай трехмерного
моделирования). Однако при этом в системе уравнений Навье–Стокса,
записанных в криволинейных координатах, появляются дополнитель-
ные слагаемые — параметры преобразования, определяющие отобра-
жение физической области на пространство обобщенных координат.

В случае дискретизации системы уравнений Навье–Стокса с ис-
пользованием квазиортогональной структурированной сетки близки
к нулю некоторые параметры преобразования — компоненты метри-
ческого тензора преобразования (матрицы Якоби), находящиеся не на
главной диагонали данного тензора. В этом случае наблюдается умень-
шение погрешности аппроксимации в сравнении с основным случаем
регулярной сетки и, следовательно, повышение точности получаемого
решения.

Важная особенность неструктурированных сеток — произвольное
расположение узлов сетки в физической области. Эта особенность
обусловливает основное преимущество неструктурированных сеток
по сравнению с регулярными сетками, которое заключается в боль-
шей гибкости при дискретизации физической области сложной формы.
При этом процесс построения неструктурированной сетки в области
сложной пространственной формы происходит во много раз быстрее
по сравнению с регулярным случаем (когда часто необходимо исполь-
зовать многоблочный вариант метода построения сетки). Произволь-
ность расположения узлов сетки следует понимать в том смысле, что
отсутствуют сеточные направления и нет структуры сетки, подобной
регулярным сеткам. В случае нерегулярных сеток узлы объединяют-
ся в многогранники произвольной формы (тетраэдры и призмы — для
трехмерного моделирования).
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Более подробно с проблемами построения регулярных и нерегу-
лярных сеток можно познакомиться в работах [3–5].

Для описания течения газа использовались записанные в векторной
форме в декартовой системе координат xyz трехмерные нестационар-
ные усредненные по Рейнольдсу уравнения Навье–Стокса, замыкае-
мые с помощью соотношений модели вихревой вязкости и теплопро-
водности:

∂ �Q

∂t
+

∂ �F

∂x
+

∂ �G

∂y
+

∂ �H

∂z
= 0.

Вектор консервативных переменных �Q и векторы потоков �F , �G, �H
имеют следующий вид:

�Q =

⎛
⎜⎜⎜⎜⎝

ρ
ρu
ρυ
ρw
ρE

⎞
⎟⎟⎟⎟⎠ , �F =

⎛
⎜⎜⎜⎜⎝

ρu
ρuu+ P − τxx
ρuυ − τxy
ρuw − τxz
(ρE + P )u− uτxx − υτxy − wτxz + qx

⎞
⎟⎟⎟⎟⎠ ;

�G =

⎛
⎜⎜⎜⎜⎝

ρυ
ρυu− τyx
ρυυ + P − τyy
ρυw − τyz
(ρE + P ) υ − uτyx − υτyy − wτyz + qy

⎞
⎟⎟⎟⎟⎠ ;

�H =

⎛
⎜⎜⎜⎜⎝

ρw
ρwu− τzx
ρwυ − τzy
ρww + P − τzz
(ρE + P )w − uτzx − υτzy − wτzz + qz

⎞
⎟⎟⎟⎟⎠ .

Cоставляющие вектора теплового потока qi и компоненты тензора
вязких напряжений τi находят из следующих соотношений:

qx = −λ∂T
∂x
; qy = −λ∂T

∂y
; qz = −λ∂T

∂z
; div�V =

∂u

∂x
+

∂υ

∂y
+

∂w

∂z
;

τxx = −2
3
μ div�V + 2μ

∂u

∂x
; τyy = −2

3
μ div�V + 2μ

∂υ

∂y
;

τzz = −2
3
μ div�V + 2μ

∂w

∂z
;

τyx = τxy = μ

(
∂u

∂y
+

∂υ

∂x

)
; τzx = τxz = μ

(
∂u

∂z
+

∂w

∂x

)
;

τzy = τyz = μ

(
∂υ

∂z
+

∂w

∂y

)
.
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В приведенных уравнениях введены следующие параметры: t —
время; ρ — плотность; u, v, w — составляющие скорости �V в коорди-

натных направлениях (x, y, z); P — давление; E = e+
u2 + v2 + w2

2
—

полная энергия единицы массы; λ — коэффициент теплопроводности;
μ — динамический коэффициент вязкости; e — удельная внутренняя
энергия; T — температура. Газовая среда, натекающая на спускаемый
КА, рассматривается как совершенный газ с γ = 1,4.

Как уже отмечалось ранее, в настоящей работе применяются две
различные численные методики решения поставленной задачи.

В первой из них реализуется принцип расщепления по физическим
процессам полной системы уравнений динамики вязкого и теплопро-
водного газа. Первую группу составляют уравнения Навье–Стокса, а
вторую — уравнения, описывающие энергетическое состояние газа.
Специфика данного расчетного подхода заключается в алгоритмиче-
ском решении процедуры расщепления. Для численного интегриро-
вания усредненных по Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса исполь-
зуются AUSM конечно-разностные схемы [6]. Полностью неявные
конечно-разностные схемы применяются для численного интегриро-
вания уравнения сохранения энергии, которое формулируется в виде
уравнения относительно температуры [7]. Такой подход к решению
обсуждаемых задач аэротермодинамики КА имеет ряд существенных
преимуществ по сравнению с полностью явными или неявными чи-
сленными методиками.

Вторая методика основана на решении уравнений Навье–Стокса,
усредненных по Рейнольдсу, записанных в декартовой системе коор-
динат xyz, методом контрольного объема. В этом случае применяется
нерегулярная сетка, и вся расчетная область разбивается на конеч-
ное число непересекающихся контрольных объемов — криволинейных
параллелепипедов (тетраэдров), которые покрывают всю расчетную
область вплоть до ее границы.

Для каждого контрольного объема Vi данная система уравнений
может быть записана в интегральной форме:

∂

∂t

∫∫∫
Vi

Qdxdydz +

∫∫∫
Vi

{
∂F

∂x
+

∂G

∂y
+

∂H

∂z

}
dx dy dz = 0.

Применяя для второго слагаемого теорему Остроградского–Гаусса,
получаем следующую систему уравнений:

Vi
∂Q̄i

∂t
+

∫
Ωi

(
�Ф · �n

)
dS = 0,

где Q̄i =
1

Vi

∫∫∫
Vi

�Qdx dy dz — среднее значение вектора консерватив-

ных переменных �Q в i-м контрольном объеме; Vi — объем замкнутой
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области (контрольного объема); Ωi — поверхность i-го контрольно-

го объема; dS — элемент поверхности; �Ф =
(
�F , �G, �H

)
— обобщен-

ный вектор потоков, пересекающих поверхность Ωi i-го контрольного
объема; �n — единичный вектор внешней нормали к элементу поверх-
ности dS.

Вычисляя интеграл
∫
Ωi

(
�Ф · �n

)
dS по границе контрольного объе-

ма Vi как сумму произведений значений вектора потока �Ф в центрах
граней на площади граней Sj , запишем приведенное уравнение в сле-
дующем дискретном виде:

Vi
∂Q̄i

∂t
+

Mi∑
j=1

[(
�Ф · �n

)
j
Sj

]
i

= 0, i = 1, N,

где
∂Q̄i

∂t
— усредненное по i-му объему Vi значение производной по

времени t консервативной переменной;
(
�Ф · �n

)
j
Sj — аппроксимация

потока консервативной переменой через j-ю грань i-го контрольного
объема;Mi — число граней контрольного объема;N — число контроль-
ных объемов в расчетной области.

В методе контрольного объема для определения газодинамических
переменных в произвольный момент времени t необходимо рассчитать
потоки массы, импульса и энергии, протекающие через боковые по-
верхности контрольного объема. Эти потоки находят путем решения
автомодельной задачи о распаде произвольного разрыва или путем ис-
пользования метода AUSM. Для определения положения в простран-
стве центра тяжести Pi криволинейного параллелепипеда (гексаэдра),
вычисления объема Vi гексаэдра и нахождения единичного вектора
внешней нормали �n к элементу поверхности dS используются форму-
лы, приведенные в работе [8] (в главе, посвященной методу контроль-
ного объема).

Результаты численного моделирования. Разработанные числен-
ные методики были применены для расчета аэротермодинамики
экспериментальных моделей КА: MSL (Mars Science Laboratory) и
сегментально-конического КА (рис. 1).

В набегающем на экспериментальную модель КА невозмущен-
ном потоке были приняты следующие значения газодинамических
параметров.

1. При расчетах обтекания модели MSL задавались исходные дан-
ные, отвечающие экспериментальному исследованию [9]: число Маха
M∞ = 10,3; давление P∞ = 2079,3Па; температура T∞ = 49,5K (рас-
четы выполнены на регулярных сетках).

2. Для той же модели проводили расчеты при M∞ = 10,3; P∞ =
= 1068,3Па; T∞ = 51,9K (расчеты выполнены на регулярных сетках).
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Рис. 1. Расчетные регулярная (а) и нерегулярная (б) сетки
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3. Исходные данные для расчетов модели сегментально-коничес-
кого КА (M∞ = 19,1; P∞ = 40,2Па; T∞ = 31,1K) соответствовали
условиям в экспериментах [10].

Расчеты выполнены на регулярной сетке (рис. 1, а) с числом узлов
по трем пространственным переменным 150×150×300 и на нерегу-
лярной сетке c 2млн расчетных ячеек (рис. 1, б).

На рис. 2, а и б (см. 3-ю полосу обложки) показаны распределения
чисел Маха для двух типов спускаемых КА (расчеты выполнялись
на неструктурированных сетках). В рассматриваемом случае реали-
зуется осесимметричная картина течения: вблизи лобовой поверхно-
сти спускаемого аппарата формируется головной скачок уплотнения и
пограничный слой, между ними располагается область слабовязкого
течения, в области перехода от лобовой поверхности к задней части
спускаемого аппарата формируется область волн разрежения, далее
по потоку наблюдается “горло” следа с примыкающими к нему хво-
стовыми скачками, замыкается течение ближним и дальним следами.
Вблизи задней поверхности аппаратов наблюдается торообразная зона
возвратно-вихревого течения. За головным скачком уплотнения вбли-
зи поверхности спускаемого аппарата значение температуры ударного
сжатого газа достигает нескольких тысяч градусов. Отметим, что в
реальных условиях обтекания, когда в ударном слое достигаются бо-
лее высокие температуры, для правильного описания картины течения
газа, его необходимо рассматривать как многокомпонентную химиче-
ски реагирующую смесь. Однако для указанных исходных данных
используемое приближение совершенного газа правомерно, что было
проверено также в специальных вычислительных экспериментах.

При изменении угла натекания набегающего потока (угла атаки)
картина течения заметно меняется (рис. 2, в. . . е, см. 3-ю полосу об-
ложки; неструктурированная сетка): форма головной ударной волны
теперь становится симметричной по отношению к плоскости симме-
трии, проходящей через ось симметрии спускаемого аппарата, крити-
ческая точка при соответствующем изменении угла атаки α > 0 опус-
кается в нижнюю часть (см. рис. 2, в. . . е, 3-я полоса обложки) горло
следа слабо выражено, возвратно-вихревое течение в донной области
перестает быть осесимметричным. Из распределений газодинамиче-
ских параметров следует, что при увеличении угла атаки головная
ударная волна прижимается к нижней (по отношению к оси симме-
трии) части спускаемого КА. Это приводит к тому, что ударно сжатый
и нагретый газ все в большей степени попадает на заднюю поверх-
ность спускаемого аппарата и сильно меняет характер теплообмена не
только на лобовой поверхности, но и в донной области (рис. 3, см. 4-ю
полосу обложки).

Важной особенностью течения при ненулевых углах атаки является
появление за задней частью спускаемого КА в ближнем следе малых
неосесимметричных областей, в которых сходятся линии тока (сингу-
лярная точка течения, рис. 4). Каждая из этих областей в пространстве
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Рис. 4. Распределения линий тока на задней поверхности сегментально-
конического спускаемого КА (а, б) и аппарата MSL (в, г) при α = 10◦α = 10◦α = 10◦ (а, в)
и 20◦20◦20◦ (б, г)
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представляет собой вихревую линию или поверхность. Топология та-
кого сложного трехмерного течения на качественном уровне описана
в работе [11]. Сравнение распределений числа Маха, приведенных
на рис. 2, в, г (см. 3-ю полосу обложки) показывает, что возвратно-
вихревое течение у разных по форме аппаратов наблюдается в раз-
ных пространственных областях: в нижней части (по отношению к
оси симметрии) донной области для MSL-аппарата (см. рис. 2, в, г, 3-
я полоса обложки) и в верхней части для сегментально-конического
аппарата (см. рис. 2, д, е, 3-я полоса обложки).

Таким образом, можно сделать вывод, что пространственное рас-
положение сингулярных точек и поверхностей зависит от угла атаки,
теплофизических условий в натекающем потоке и пространственной
формы спускаемого аппарата.

На рис. 5 показаны распределения давления, продольной скоро-
сти и температуры в плоскости симметрии течения для модели MSL
(регулярная сетка [12]) при следующих значениях аэротермодина-
мических параметров в набегающем потоке: α = 5◦, M∞ = 10,31;
P∞ = 2079,3Па; T∞ = 49,5K. Поверхностное распределение кон-
вективного теплового потока для аналогичной расчетной сетки и
условий в набегающем потоке приведены на рис. 3, а, б (см. 3-ю
полосу обложки).

Из этих распределений следует, что максимальные значения давле-
ния P ≈ 210Па, температуры Tw ≈ 1100K и конвективного теплового
потока qw ≈ 10Вт/см2 реализуются в точке торможения потока на
лобовой поверхности спускаемого КА. На задней поверхности спус-
каемого аппарата наибольшие значения Тw ≈ 700K, qw ≈ 0,5Вт/см2
достигаются в зоне сингулярности потока и в нижней (по отноше-
нию к оси симметрии) части спускаемого аппарата, где максималь-
но влияние головной ударной волны. Сравнение интенсивности кон-
вективного нагрева, предсказываемого расчетами (регулярной сетки,
сегментально-конического спускаемого КА), с экспериментальными
данными, приведенными в работе [10], показано на рис. 6. В этом слу-
чае максимальные значения конвективного теплового потока также
наблюдаются в точке торможения, но уровень их значений существен-
но ниже и составляет qw ≈ 1Вт/см2.

Выводы. С использованием разработанных трехмерных кодов,
предназначенных для расчета аэротермодинамики спускаемых КА
выполнены расчеты аэротермодинамики двух моделей КА, имею-
щих разную геометрическую форму. Выполненные расчеты дают
представление о топологии поля течения вблизи КА, обтекаемого
под различными углами атаки. Расчетные значения конвективных
тепловых потоков удовлетворительно согласуются с имеющимися
экспериментальными данными. Вычислительные эксперименты, про-
веденные при подготовке настоящей статьи (использование разных
методов, структурированных и неструктурированных сеток, разных
расчетных областей и т.д.), приводят к выводу, что в исследовании за-
кономерностей пространственного обтекания спускаемых КА вязким
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Рис. 6. Конвективный поток на подветренной поверхности сегментально-
конического спускаемого аппарата. Продольная координата поверхности (от
передней критической точки) отнесена к радиусу Миделя R:
M∞ = 19,8, α = 0, 1 — эксперимент, 2 — расчет на регулярной сетке

теплопроводным газом сделаны лишь первые шаги. Для решения ука-
занных задач в будущем понадобятся комплексные решения ряда задач
аэротермодинамики вычислительной аэрофизики, теории численных
методов, использование новых компьютерных технологий.
Работа выполнена в рамках проекта РФФИ № 07-01-00133, меж-

дународного проекта РФФИ № 09-08-92422-КЭ_а, программы фун-
даментальных исследований РАН и программы Минобразования РФ
РНПВШ2.1.1/4693.
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