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Аннотация 

Изложены результаты численного моделирования обтекания космических спускаемых аппаратов различной 
формы сверхзвуковым потоком совершенного газа с использованием структурированных и неструктуриро-
ванных сеток. Анализируются результаты, полученные при различных условиях в набегающем потоке во 
всей области течения: от головной ударной волны до дальнего следа. Исходные данные в набегающем потоке 
отвечают условиям экспериментальных исследований на импульсных аэродинамических трубах. 
 

THE MODELLING OF HYDRODYNAMICS FOR TWO DIFFERENT MODELS OF SPACE VEHICLE 

The results of streamlining numeric modelling for space vehicles with different forms by super sound flow of perfect 
gas with the aid of structured and non structured grids. 
 
 

1.  ВВЕДЕНИЕ 
К одним из наиболее важных и сложных проблем 

компьютерной аэротермодинамики аэрокосмических 
аппаратов можно отнести математическое моделиро-
вание сложных (трехмерных) элементов течения у 
поверхности спускаемых космических аппаратов (от-
рывные течения и течения присоединения, ламинарно-
турбулентный переход, сложные ударно-волновые 
взаимодействия). Отметим, что необходимость в оп-
ределении параметров газа за головной ударной вол-
ной и в зоне отрывных течений газа, которая наблю-
даются в донной области спускаемых космических 
аппаратов, связана с существенной перестройкой пер-
воначально невозмущенного течения. Эта перестройка 
течения сопровождается значительным изменением 
теплового режима и аэродинамических характеристик 
вблизи поверхности спускаемых космических аппара-
тов. Сложность рассматриваемых течений и геометри-
ческих форм летательных аппаратов приводит к необ-
ходимости разработки новых методов расчета много-
мерных (включая трехмерный случай) и осесиммет-
ричных течений. Использованные в данной работе 
методы позволяют находить приближенное решение 
уравнений Рейнольдса на структурированных и не-
структурированных расчетных сетках в широком диа-
пазоне физических параметров набегающего потока. 
Они дают возможность проводить расчетно-теорети-
ческие исследования аэротермодинамики космических 
аппаратов, предназначенных для входа в плотные слои 
атмосфер планет и возвращения на Землю [1,2]. 

2.  ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

Определение газодинамических параметров в ос-
новной области течения и вблизи поверхности спус-
каемого аппарата производится на основе модели вяз-
кого теплопроводного газа с использованием трехмер-
ных уравнений Навье − Стокса. Расчетная область 
включает в себя поле течения в невозмущенном пото-
ке, за фронтом ударной волны, в следе за обтекаемым 
телом. Течение во всей расчетной области предполага-
ется ламинарным. Для решения рассматриваемой сис-
темы уравнений в данной работе расчетная область 

представляется в виде регулярной (структурирован-
ной) и неструктурированной сетки. 

Наиболее часто для решения задач аэротермодина-
мики применяются регулярные сетки. В этом случае 
сетка представляет собой упорядоченную по опреде-
ленным правилам структуру с явно выраженными се-
точными направлениями. 

При построении регулярных сеток в геометрически 
сложных физических областях применяют преобразо-
вание координат общего вида, связанных с поверхно-
стью тела. Такое преобразование, эквивалентное вве-
дению криволинейной системы координат общего ви-
да, позволяет построить равномерную расчетную сет-
ку в преобразованном (вычислительном) пространст-
ве. При этом физические границы области совпадают с 
координатными линиями в вычислительной области, а 
ячейки сетки являются топологическими параллеле-
пипедами (3-х мерный случай). Однако при этом в 
системе уравнений Навье − Стокса, записанных в кри-
волинейных координатах, появляются дополнитель-
ные слагаемые − параметры преобразования, опреде-
ляющие отображение физической области на про-
странство обобщенных координат. Эти параметры 
преобразования имеют форму производных, для кото-
рых необходимо проводить дискретизацию, в свою 
очередь, являющейся дополнительным источником 
ошибок. 

В случае дискретизации системы уравнений На-
вье − Стокса с использованием квазиортогональной 
структурированной сетки близки к нулю некоторые 
параметры преобразования - компоненты метрическо-
го тензора преобразования (матрицы Якоби), находя-
щиеся не на главной диагонали данного тензора. В 
этом случае наблюдается уменьшение погрешности 
аппроксимации в сравнении с основным случаем регу-
лярной сетки и, следовательно, повышение точности 
получаемого решения. 

Важной особенностью неструктурированных сеток 
является произвольное расположение узлов сетки в 
физической области. Эта особенность обуславливает 
основное преимущество неструктурированных сеток 
по сравнению с регулярными сетками, которое заклю-
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чается в большей гибкости при дискретизации физи-
ческой области сложной формы. При этом процесс 
построение неструктурированной сетки в области 
сложной пространственной формы происходит во 
много раз быстрее по сравнению с регулярным случа-
ем (в этом случае необходимо использовать много-
блочный вариант метода построения сетки). Произ-
вольность расположение узлов сетки следует пони-
мать в том смысле, что отсутствуют сеточные направ-
ления и нет структуры сетки, подобной регулярным 
сеткам. В нерегулярном случае узлы сетки объединя-
ются в многогранники (3-х мерный случай) произ-
вольной формы (как правило - тетраэдры и призмы). 

Более подробно с проблемами построения регу-
лярных и нерегулярных сеток можно познакомиться в 
работах [3-6]. 

Здесь важно отметить, что разрабатываемая трех-
мерная численная методика применяется к уравнениям 
Навье − Стокса, записанным в декартовой системе ко-
ординат. Очевидно, что такая система координат не 
создает какие-либо особенности в расчетной области. 

Для описания течения газа использовались, запи-
санные в декартовой системе координат, трехмерные 
нестационарные осредненные по Рейнольдсу уравне-
ния Навье − Стокса, замыкаемые с помощью модели 
вихревой вязкости и теплопроводности: 

Как уже отмечалось выше, в данной работе приме-
няются две различные численные методики расчета 
газодинамических параметров. 

Первая из методик базируется на использовании 
регулярных сеток. Особенностью указанного метода 
является реализация принципа расщепления полной 
системы уравнений динамики вязкого и теплопровод-
ного газа на две группы уравнений, а также примене-
ние для интегрирования уравнений каждой из групп 
различных численных подходов. Первую группу со-
ставляют уравнения Навье − Стокса, а вторую — урав-
нения, описывающие энергетическое состояние газа 
(уравнение сохранения внутренней энергии, уравнения 
диффузии химически реагирующих газовых компо-
нент, уравнения колебательной и электронной релак-
сации). Специфику расчетного подхода составляет 
алгоритмическое решение процедуры расщепления. 
Представленный метод основан на использовании для 
численного интегрирования уравнений Навье − Стокса 
AUSM [7] конечно-разностных схем и на применении 
полностью неявных конечно-разностных схем для 
численного интегрирования уравнения сохранения 
энергии, которое формулируется в виде уравнения 
Фурье − Кирхгофа, т.е. относительно температуры [8]. 
Ранее авторами показано, что использование такого 
подхода к решению указанных задач аэротермодина-
мики аэрокосмических аппаратов имеет ряд сущест-
венных преимуществ по сравнению полностью явны-
ми или неявными численными методиками. 

Вторая численная методика основана на решение 
уравнений Навье − Стокса, записанных в декартовой 
системе координат, методом контрольного объема. В 
этом случае применяется нерегулярная сетка, и вся 
расчетная область разбивается на конечное число не-
пересекающихся контрольных объемов – криволиней-
ных параллелепипедов (тетраэдров), которые покры-
вают всю расчетную область вплоть до её границы. 

В методе контрольного объема для определения га-
зодинамических переменных в произвольный момент 
времени t необходимо рассчитать потоки массы, им-
пульса и энергии, протекающие через боковые по-
верхности контрольного объема. Эти потоки находят-
ся путем решения автомодельной задачи о распаде 
произвольного разрыва или путем использования 
AUSM-метода. Для определения положения в про-
странстве центра тяжести криволинейного параллеле-
пипеда (гексаэдра), вычисления объема  гексаэдра и 
нахождения единичного вектора внешней нормали n  
к элементу поверхности используются формулы, при-
веденные в работе [9] (в главе, посвященной методу 
контрольного объема). 

3.  РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТОВ 

Разработанные численные методики были приме-
нены для расчета аэротермодинамики вязкого тепло-
проводного совершенного газа с показателем адиаба-
ты 1.4γ =  вблизи поверхности двух типов моделей 
космических аппаратов: MSL модель (рис.1) и сегмен-
тально-коническая модель (рис.2). 

 

 
Рис.1. Регулярная расчетная сетка вблизи MSL модели кос-
мического спускаемого аппарата 

 
Рис.2. Нерегулярная расчетная сетка вблизи сегментально-
конической модели космического спускаемого аппарата 
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При этом в набегающем на модель космического 
аппарата невозмущенном потоке были приняты сле-
дующие значения газодинамических параметров: 
1) модель MSL: регулярная сетка, число Маха  

10.31M∞ = , давление 2079.3P∞ =  Па, температу-
ра 49.5T∞ =  K. Указанные параметры соответст-
вуют экспериментальным данным, приведенным в 
[10]; 

2) модель MSL: нерегулярная сетка, число Маха 
10.03M∞ = , давление 1068.3P∞ =  Па, температура 

51.9T∞ =  K. Данные параметры отвечают экспе-
риментальным данным, приведенным в работе 
[10]; 

3) модель сегментально-конического аппарата: регу-
лярная и нерегулярная сетка, число Маха 

19.1M∞ = , давление 40.2P∞ =  Па, температура 
31.1T∞ =  K. 

Экспериментальные исследования для данных па-
раметров приведены в работе [11]. 

Проведенные в работе расчеты соответствуют сле-
дующим расчетным сеткам: 
− регулярная сетка (рис.1) имеет следующее число 

точек по трем пространственным переменным 150 
× 150 × 300. При построении этой сетки применя-
лись аналитические методы, подробно изложенные 
в работе [12]; 

− нерегулярная сетка 2 млн. расчетных ячеек (рис.2). 
На рис.3−4 показаны распределения чисел Маха 

для двух типов спускаемых аппаратов. Из данных ре-
зультатов (рис.3−4) следует известная осесимметрич-
ная картина течения: вблизи лобовой поверхности 
спускаемого аппарата формируется головной скачок 
уплотнения и пограничный слой, между ними распо-
лагается область слабовязкого течения, в области пе-
рехода от лобовой поверхности к задней части спус-
каемого аппарата формируются область волн разря-
жения, далее по потоку наблюдается “горло” следа, с 
примыкающими к нему хвостовыми скачками, замы-
кается течение ближним и дальним следом.  

 
Рис.3. Распределение числа Маха при нулевом угле атаки 
для MSL-аппарата 

Вблизи задней поверхности аппаратов наблюдается 
торообразная зона возвратно-вихревого течения. За 
головным скачком уплотнения вблизи поверхности 
спускаемого аппарата температура ударного сжатого 
газа достигает значений нескольких тысяч градусов. 
Здесь необходимо отметить, что в общем случае при 
высокой температуре для правильного описания кар-
тины течения необходимо рассматривать газ, как мно-
гокомпонентную химически реагирующую смесь. Од-

нако для указанных здесь исходных данных исполь-
зуемое приближение совершенного газа правомерно. 

 
Рис.4. Распределение числа Маха при нулевом угле атаки 
для сегментально-конического аппарата. 

При изменении угла натекания набегающего пото-
ка картина течения несколько меняется (см. рис.5−8): 
форма головной ударной волны теперь становится 
симметричной по отношению к плоскости симметрии, 
проходящей через ось симметрии спускаемого аппара-
та, критическая точка при соответствующем измене-
нии угла атаки 0α >  опускается в нижнюю часть 
(рис.5 – 8), “горло” следа слабо выражено, возвратно-
вихревое течение в донной области перестает быть 
осесимметричным.  

 
Рис.5. Распределение числа Маха при угле атаки 10α = °  
для MSL-аппарата 

 
Рис.6. Распределение числа Маха при угле атаки 20α = °  
для MSL-аппарата 
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Рис.7. Распределение числа Маха при угле атаки 10α = °  
для сегментально-конического аппарата 

 
Рис.8. Распределение числа Маха при угле атаки 20α = °  
для сегментально-конического аппарата 

При этом (по сравнению со случаем угла атаки 
0α < ) в зависимости от кривизны поверхности лобо-

вой части спускаемого аппарата могут меняться зна-
чения термодинамических параметров в критической 
точке, а значит значения тепловых потоков (рис.9−10). 

 
 

 
Рис.9 Трехмерное распределение конвективных тепловых 
потоков [Вт/см2] вблизи лобовой поверхности MSL- аппара-
та при угле атаки 5α = °  (структурированная сетка) 

Из распределений газодинамических параметров так-
же следует, что при увеличении угла атаки головная 
ударная волна прижимается к нижней (по отношению 
к оси симметрии) части спускаемого аппарата 
(рис.5−8). Это приводит к тому, что ударно сжатый и 
нагретый газ попадает все в большей степени на зад-

нюю поверхность спускаемого аппарата, сильно меня-
ет характер теплообмена (в частности, делая его не 
осесимметричным) в донной области (рис.10). 

 
Рис.10 Трехмерное распределение конвективных тепловых 
потоков [Вт/см2] вблизи задней поверхности MSL- аппарата 
при угле атаки 5α = °  (структурированная сетка) 

Важной особенностью течения при не нулевых уг-
лах атаки является появление за задней частью спус-
каемого аппарата в ближнем следе малых неосесим-
метричных областей, в которых сходятся линии тока 
(сингулярная точка течения − рис.11−14). Каждая из 
этих областей в пространстве представляет собой вих-
ревую линию или поверхность. Топология такого 
сложного трехмерного течения подробно описана в 
работе [13].  

 

010α = 010α =

 
Рис.11 Распределение линий тока на задней поверхности 
сегментально-конического спускаемого аппарата при угле 
атаки 10α = °  

020α = 020α =

 
Рис.12. Распределение линий тока на задней поверхности 
сегментально-конического спускаемого аппарата при угле 
атаки 20α = °  

Сравнение распределений числа Маха, приведенных 
на рис.5−6 (модель MSL) и рис.7−8 (модель сегменталь-
но-коническая), показывает, что возвратно-вихревое 
течение у разных по форме аппаратов наблюдается в 
разных пространственных областях: в нижней части (по 
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отношению к оси симметрии) донной области для MSL-
аппарата (рис.5−6) и в верхней части для сегментально-
конического аппарата (рис.7−8). Это замечание, ка-
сающееся пространственного характера течения в дон-
ной области, позволяет сделать вывод, что простран-
ственное расположения сингулярных точек и поверх-
ностей зависит от угла атаки, теплофизических усло-
вий в натекающем потоке и пространственной формы 
спускаемого аппарата. 

010α = 010α =

 
Рис.13. Распределение линий тока на задней поверхности 
MSL- аппарата при угле атаки 10α = °  

020α = 020α =

 
Рис.14. Распределение линий тока на задней поверхности 
MSL- аппарата при угле атаки 20α = °  

На рис. 15−17 показано распределение давления 
(рис.15), продольной скорости (рис.16) и температуры 
(рис.17) в плоскости симметрии течения для модели 
MSL (регулярная сетка) при следующих значениях 
аэротермодинамических параметров в набегающем 
потоке: угол атаки 5α = ° , число Маха 10.31M∞ = , 
давление 2079.3P∞ = Па, температура 49.5T∞ = K. 
Поверхностное распределение конвективного тепло-
вого потока для аналогичной расчетной сетки и усло-
вий в набегающем потоке приведены на рис.9−10.  

Из этих распределений следует, что максимальные 
значения теплофизических величин ( 210 ПаP ≈ , 

1100 KT ≈ , 210 Вт смq ≈ ) реализуются в точке тор-
можения потока на лобовой поверхности спускаемого 
аппарата. На задней поверхности спускаемого аппара-
та наибольшие значения аналогичные величины 
( 700 KT ≈ , 20.5 Вт смq ≈ ) достигают в зоне сингу-
лярности потока и в нижней (по отношению к оси 
симметрии) части спускаемого аппарата, где макси-
мально влияние головной ударной волны.  

Сравнение интенсивности конвективного нагрева, 
предсказываемого расчетами (регулярная сетка, сег-
ментально-конический спускаемый аппарат), с экспе-
риментальными данными, приведенными в работе 
[14], дано на рис.18. В этом случае максимальные зна-
чения конвективного теплового потока также наблю-
даются в точке торможения, но уровень их значений 
существенно ниже и составляет величину 

21 Вт смq ≈ . 

 
Рис.15. Распределение относительного давления ( 0.1P P∞ ) 
вблизи поверхности MSL- аппарата при угле атаки 5α = °  
(структурированная сетка) 

 
Рис.16. Распределение относительной продольной скорости 
( xV V∞ ) вблизи поверхности MSL- аппарата при угле атаки 

5α = °  (структурированная сетка) 

 
Рис.17. Распределение температуры [К] вблизи поверхности 
MSL- аппарата при угле атаки 5α = °  (структурированная 
сетка) 
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Рис.18. Конвективный поток на подветренной поверхности 
сегментально-конического спускаемого аппарата 

19.8M∞ = . Угол атаки 0α = °  (кривая с точками - экспери-
мент, сплошная кривая – расчет на регулярной сетке). Про-
дольная координата поверхности (от передней критической 
точки) отнесена к радиусу Миделя R 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Разработаны трехмерные вычислительные коды, 
позволяющие проводить численное моделирование 
обтекания космических спускаемых аппаратов раз-
личной формы сверхзвуковым потоком совершенного 
газа с использованием структурированных и неструк-
турированных сеток. Выполнены численные исследо-
вания при различных условиях в набегающем потоке.  

 
Работа выполнена в рамках проекта РФФИ № 07-01-
00133 (разработка пространственной модели движения 
химически реагирующего газа), а также в рамках Про-
граммы фундаментальных исследований РАН (созда-
ние моделей физико-химической кинетики высоко-
температурных газовых потоков) и Программы мини-
стерства образования и науки Российской Федерации 
РНПВШ 2.1.1/4693 (создание гибридных радиацион-
но-столкновительных моделей аэрофизики). 
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