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Аннотация 

Приведена математическая модель, реализованная в программном комплексе 

(ПК) для определения конструкционных параметров теплозащитных покрытий 

(ТЗП) аэроупругих, в частности, надувных тормозных устройств (НТУ) спускаемых 

аппаратов (СА) предназначенных для спуска на поверхности планет с атмосферой. 

Приведен пример расчета тепловой нагрузки и динамики прогрева абляционного 

ТЗП. 
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Введение 

В сфере внимания отечественных [1-8] и зарубежных [9, 10] специалистов, 

занимающихся проектированием космической техники нового образца, находятся 

исследования аэротермодинамики перспективных спускаемых в атмосферах планет 
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аппаратов, для эффективного торможения которых используются аэродинамические 

и теплозащитные экраны, частично [11, 12, 13] или полностью [14], выполненные в 

виде аэроупругих конструкций и, в частности, в виде герметичных, надуваемых 

газом, оболочек.  

Одной из основных проблем реализации проектов таких СА с НТУ является 

создание системы тепловой защиты оболочек НТУ, формирующих лобовой 

аэродинамический экран (ЛАЭ) спускаемого аппарата. Особенность и основное 

преимущество такого ЛАЭ над теплозащитными экранами жесткой конструкции 

заключается в возможности при транспортировке СА с НТУ, в том числе и под 

обтекателями ракет-носителей, и на борту космического аппарата, укладывать НТУ 

в компактный объем.  

Для оперативного расчета аэротермодинамики СА с НТУ при спуске в 

атмосфере и для решения основной целевой задачи – определение конструкционных 

характеристик гибкого теплозащитного покрытия (ГТЗП) его лобовой поверхности - 

целесообразно использовать комплексное математическое описание всех процессов, 

сопровождающих движения аппарата в атмосфере на всех режимах его обтекания 

газовым потоком. 

Ниже приводятся краткое описание такой комплексной математической 

модели, указание на используемые численные методы решения ее составных частей 

и некоторые результаты параметрических расчетов основных 

аэротермодинамических характеристик спуска СА с НТУ выбранной конфигурации, 

имеющих различные баллистические параметры входа в атмосферу Земли – 

скорость и угол.  
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Математическая модель метода расчета аэротермодинамики СА с НТУ 

при движении в атмосфере планеты 

Математическая модель для расчета аэротермодинамики спускаемого в 

атмосфере планеты аппарата включает: 

- систему уравнений газовой динамики; 

- систему уравнений радиационной газовой динамики для расчета радиационного 

теплового потока в выбранных для расчета точках;  

- аналитические и полуэмпирические формулы для расчета величин конвективного 

теплового потока при гипер- и сверхзвуковых скоростях обтекания СА для 

ламинарного и турбулентного режимов течения сплошной среды в пограничном 

слое на его поверхности; 

- нестационарное уравнение теплопроводности для определения температуры в 

выбираемых точках по толщине конструкции ГТЗП; 

- уравнения для определения скорости уноса массы абляционного материала ГТЗП и 

расхода его массы с поверхности ЛАЭ СА; 

- систему уравнений движения СА в атмосфере планеты для определения его 

траекторных параметров под воздействием гравитационной и аэродинамических 

сил. 

Система уравнений газовой динамики включает три основных уравнения:  

- неразрывности     ( ) 0=⋅⋅∇ Vρ  

- движения    ( ) ( ) 0/1 =∇+∇⋅ PVV ρ      (1) 
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- энергии   ( )[ ] 02/2 =++∇ HVhVρ , где ∫
∞

=
0

νν dHH  

где V  – вектор скорости газа; ρ  – плотность, ( )TPhh ,=  – удельная энтальпия, P  – 

давление и T  температура газа; νH  – вектор монохроматического лучистого 

теплового потока.  

 

Рисунок 1 - Физическая картина обтекания 

На рис. 1 приведена физическая картина, реализуемая при обтекании любого 

затупленного тела высокоскоростным потоком газа.  

Решение задачи обтекания такого тела газовым потоком проводится 

численным методом [15], являющимся развитием схемы II метода интегральных 

соотношений Дородницына-Белоцерковского [16] и метода прямых Г.Ф. Теленина 

[17] в поле течения между ударной волной и поверхностью тела, ограниченном 

границами ABCD. Это поле течения включает две области – область течения 1 

сжатого набегающего газа между ударной волной rs и линией тангенциального 

разрыва rc, отделяющей область 2 течения газов – продуктов разложения 

абляционного материала на поверхности тела rw. Область 2 ограничена осью 
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симметрии поля течения (продольной осью СА) и лучом OB с углом наклона к оси 

ОА – bθ . 

В области 1 в результате решения определяются все газодинамические 

параметры как функции ( )θ,rP  полярной системы координат, а область 2 

характеризуется нормальной скоростью inV  вдува продуктов разрушения материала 

с поверхности wr  ГТЗП СА с НТУ, определяющей импульс вдуваемой массы газов 

во встречный поток, обусловливающий отход линии раздела потоков Cr  от 

поверхности обтекаемого тела.  

Система уравнений радиационной газовой динамики в общей тензорной 

форме для расчета радиационного теплового потока в выбранных для расчета 

точках имеет вид: 
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где νП  – симметричный тензор монохроматического излучения; с  – скорость света в 

вакууме; *h  – постоянная Планка; k – постоянная Больцмана; E – единичный тензор; 

νΦ – симметричная часть производного тензора rdHd /ν  от вектора νH  по радиус-

вектору r  с компонентами { }lk drHd /ν , 3,2,1, =lk ; ( )*/ rdHd ν – сопряженный тензор по 
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отношению к rdHd /ν ; νD  – девиатор тензора νП . При этом νρ K,,h – заданные 

функции своих аргументов – давления газа P  и температуры T ; индекс «ν » 

относится к параметрам монохроматического излучения. 

Решение системы уравнений (2) проводится с использованием Р1- и Р2- 

приближений метода сферических гармоник [18]. 

Соотношения для расчета величин конвективного теплового потока при 

различных режимах обтекания СА с НТУ и для ламинарного и турбулентного 

режимов течения сплошной среды в пограничном слое на поверхности аппарата в 

используемой методике приняты в следующих видах для каждого из режимов 

течения газа в набегающем потоке [19]: 

- при обтекании Изделия свободномолекулярным потоком: 

при 2/0 πθ ≤≤  
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 – скоростное отношение; 

    )cos(θθ SS = ; 

θ – угол падения линии тока к поверхности обтекаемого элемента; 
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( ) ( )wiriв EEEEa −−= /  коэффициент термической аккомодации, где  Ei, Er – энергия 

соответственно падающих и отраженных молекул, а Ew – энергия отраженных 

молекул, как если бы все они отражались с максвелловским распределением 

скоростей, соответствующим температуре поверхности тела Tw 

- при обтекании СА потоком газ с переходным режимом течения конвективный 

тепловой поток при нормальном падении линии тока в точку поверхности элемента 

конструкции рассчитывается по зависимостям чисел Стантона St(K
2
), полученным 

обобщением большого количества экспериментальных и теоретических данных при 

обтекании элементов конструкции ОАТУ различной формы. С учетом выражения  

,
)(

)( 02

w

i

IIV

q
KStSt

−
==

∞∞∞ρ
 

где I∞ и Iw – соответственно энтальпия торможения и энтальпия газа при 

температуре поверхности ГТЗП НТУ, выражение для конвективного теплового 

потока в критической точке элемента конструкции используется в виде [19]: 

).()( 2

0 wIIVKStq −= ∞∞∞ρ  

Для расчета распределения тепловых потоков по сферической части 

поверхности НТУ используется аппроксимация работы для ламинарного 

пограничного слоя на сфере 

.900)],2cos(45.055.0[)( 0 °≤≤+= θθθ qq  

- при сплошном режиме течения расчет конвективных тепловых потоков проводится 

с помощью конечных соотношений, которые для ламинарного и турбулентного 
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пограничных слоев в расчетной точке поверхности обтекаемого тела имеют вид 

[20]: 

( )
( )∞∞

−
∞

∞∞
−

∞

−⋅⋅⋅=

−⋅⋅⋅=

IIVRKq

IIVRKq

wTT
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где R – характерный линейный размер обтекаемого элемента конструкции, 

определяется по радиусу эквивалентной сферы, который формируется программным 

образом с помощью метода эффективной длины, а коэффициенты KL для 

ламинарного и KT для турбулентного пограничных слоев определяются по 

большому числу экспериментальных, в том числе, и летных данных.  

При расчетах вдоль образующей лобовой поверхности СА с НТУ значения 

тепловых потоков qL и qT подсчитываются одновременно, сравниваются между 

собой, и в качестве расчетного значения выбирается наибольшее из сравниваемых 

значений.  

Приведенные соотношения для удельных тепловых потоков используют 

предположения о полной каталитичности обтекаемой поверхности и о том, что газ 

находится в состоянии локального термодинамического равновесия с учетом 

равновесной диссоциации, ионизации и равновесных химических реакций в 

высокотемпературном газе.  

Сшивка решений на границах различных режимов обтекания проводится 

программным способом с использованием линейных или кубических сплайнов. 

Нестационарное уравнение теплопроводности для определения температуры в 

выбираемых точках в толщине конструкции ГТЗП используется в виде [21] 



 9 

,)( d

m

gg

mm

m Q
x

T
GC

x

T
x

xt

T
C −

∂

∂
−









∂

∂

∂

∂
=

∂

∂
λρ  0 < х < δ,  0 < t ≤ tf,   (3) 

где Т=Т(х, t) – температура материала стенки; С(x), ρ(x) и λ(x) соответственно 

теплоемкость единицы массы, плотность и коэффициент теплопроводности 

материала соответствующего слоя ГТЗП (с учетом газообразных продуктов 

разрушения); Сg=Сg(P,T) – теплоемкость единицы массы газообразных продуктов, 

Gg=Gg(P,T) - объем газа фильтрующегося через точку с координатой x , P – давление 

газа; х – координата, отсчитываемая в направлении, нормальном к поверхности 

аппарата, х=0 соответствует стороне, обтекаемой газом; δ – толщина слоя ГТЗП; t и 

tf – соответственно текущее и конечное время прогрева материала.  

 

Уравнения для определения линейной скорости уноса и расхода массы 

абляционного материала с поверхности ГТЗП. 

Уравнение линейной скорости уноса массы с поверхности ГТЗП СА с НТУ 

определяется с помощью выражения 

efm

w

d
I

Tq
V

ρ

σε 4

00

0,

−
=    (4) 

где q0 – плотность падающего на поверхность ГТЗП аппарата суммарного теплового 

потока, εw – интегральная степень черноты поверхности ГТЗП, σ – постоянная 

Стефана-Больцмана, ρm – плотность абляционного материала ТЗП, Ief – эффективная 

энтальпия разрушения абляционного материала ТЗП, определяемая при его 

испытаниях. 
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Скорость потери (расхода) уносимой с поверхности ГТЗП СА с НТУ массы 

разрушаемого материала определяется выражением: 

( ) ( )
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Система уравнений движения СА с НТУ в атмосфере Земли для определения 

его траекторных параметров при воздействии гравитационной и аэродинамических 

сил принимается в виде: 
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Здесь V – скорость движения центра масс СА; θ – угол наклона вектора скорости к 

местному горизонту; H – высота полета СА над поверхностью планеты; L – 

дальность полета СА, отсчитываемая вдоль образующей поверхности планеты; σx – 

баллистический параметр; g0, g – ускорение силы тяжести соответственно на 

поверхности планеты и на высоте Н; S – площадь миделевого сечения СА с НТУ; 

m=m(t) – переменная масса аппарата; Rpl, R= Rpl + H – радиус планеты и расстояние 

от ее центра до центра масс СА; cxа=cxа(t), cyа – коэффициенты аэродинамических 

сил лобового сопротивления и подъемной силы СА с НТУ; K – аэродинамическое 

качество СА; γ – гравитационная постоянная; Mpl – масса планеты.  

Метод, основанный на совместном решении систем уравнений (1)-(6), 

позволяет рассчитать газодинамические параметры (скорость, плотность, давление, 
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температуру) в поле течения сжатого высокотемпературного газа между ударной 

волной и поверхностью СА с НТУ.  

Знание газодинамических параметров позволяет рассчитать изменение 

плотности конвективного теплового потока в выбранных точках поверхности 

гибкого теплозащитного покрытия системы теплозащиты СА с НТУ вдоль всей 

траектории спуска аппарата. Радиационная составляющая суммарного теплового 

потока определяется решением системы уравнений (2) радиационной газовой 

динамики. 

Окончательными результатами численного решения системы уравнений (1)-

(6) являются определяемые изменения по времени вдоль траектории спуска СА с 

НТУ в атмосфере планеты следующих основных параметров, важных для выбора 

конструкции ГТЗП СА с НТУ:  

- уноса массы абляционного материала ГТЗП в выбранных расчетных точках 

на поверхности ЛАЭ;  

- температуры в различных точках по толщине ГТЗП (обычно в точках 

соприкосновения соседних слоев ГТЗП); 

- температуры несущего корпуса СА, в том числе и оболочки НТУ. 

 

Рисунок 2 – Форма и размеры СА с НТУ 
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Управляющим расчетным процессом алгоритмом служит система уравнений 

(6). 

Основные результаты параметрических исследований параметров 

аэротермодинамики СА с НТУ 

Далее приводятся результаты параметрических расчетов аэротермодинамики 

СА (рис. 2) с НТУ массой mo, совершающего спуск в атмосфере Земли со скоростью 

входа Vе  и углом входа θе. Результаты получены для трех значений величин mo, Vе  и 

θе.: 

mo=25 кг, Vе =7500, 8000 и 9000 м/с, θе.:= минус 5, 10 и 15°. 

При расчетах траекторных параметров и аэротермодинамики СА НТУ 

принято считать, что аппарат в полете сохраняет устойчивое пространственное 

положение с нулевым углом атаки. В таб. 1 приведена принятая для расчетов 

зависимость коэффициента аэродинамического сопротивления Сха от числа Маха. 

Таблица 1 - Зависимость коэффициента аэродинамического сопротивления СА с 

НТУ от числа Маха М 

М 0.7 0.9 1.2 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 М≥ 5 

Сха 0.98 1.10 1.24 1.36 1.38 1.37 1.36 1.36 1.36 1.38 

 

В таблице 2 приведены максимальные значения скоростного напора q*m, 

высота Hm, скорость Vm и время tm, в момент которого это значение достигается при 

спуске СА с НТУ. Данные таблицы 2 свидетельствуют о том, что скорость входа СА 

постоянной массы в атмосферу с пологими углами до 5 градусов практически не 

влияет на максимальное значение механической нагрузки на НТУ.  
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Таблица 2 - Максимальная аэродинамическая нагрузка на НТУ СА  

Вариант Vе , 

м/с 

θе , 

град 

q*m , 

Па 

Hm , 

км 

Vm , 

м/с 

tm , 

 с 

1 7500 - 5 3300 60 4800 84 

2 7500 - 10 5600 59 4800 46 

3 7500 - 15 8200 58 4800 35 

4 8000 - 5 3400 61 5100 85 

5 8000 - 10 6300 58 5200 50 

6 8000 - 15 9100 57 5400 32 

7 9000 - 5 3400 63 5800 84 

8 9000 - 10 7350 59 5800 44 

9 9000 - 15 11000 55 6000 30 

 

При более крутых углах входа аэродинамическая нагрузка на СА при 

увеличении скорости и угла входа возрастает более интенсивно.  

Высота, на которой достигается максимум q*m на поверхности НТУ и момент 

времени ее достижения tm достаточно слабо зависят от условий входа Vе и θе 

атмосферу. 

Высота, на которой достигается максимум величины q*m и время ее 

достижения практически не зависит от скорости  Vе, а зависит только от угла входа - 

чем круче траектория, тем интенсивнее вытормаживается скорость спуска аппарата. 
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С возрастанием модуля угла входа в 3 раза (от 5 до 15
о
) нагрузка от давления 

воздушного потока на поверхность НТУ возрастает, приблизительно, в 3 раза при 

изменении скорости входа в атмосферу от 7500 до 9000 м/с. 

Таким образом, в результате проведенных при подготовке материалов настоящей 

статьи параметрических расчетов определены:  максимальные значения плотности 

теплового потока qm; время достижения  τm максимального потока qm; время 

теплового воздействия на поверхность аппарата tвозд.; суммарное количество тепла 

Qm, воспринимаемое поверхностью аппарата в точке максимального теплового 

потока; величина скоростного потока ρV
2
/2 в моменты времени начала tнач.уноса и 

конца tпрекр.уноса интенсивного уноса абляционного материала теплозащитного 

покрытия поверхности НТУ; момент времени, отсчитываемый от входа в 

атмосферу, достижения максимальной температуры Т
max

внешн.ЭВТИ 

теплоизоляционного слоя; момент времени достижения максимальной температуры 

Т
max

нес.констр материала герметичной оболочки тора НТУ; суммарная толщина δТЗП 

наносимого абляционного слоя теплозащитного покрытия СА с НТУ; количество 

слоев n слоев температуростойкой ткани с нанесенным абляционным материалом; 

толщина hi абляционного материала наносимого на i-й слой ткани.  

Всего просчитано 9 вариантов изменения параметров, определяющих 

аэротермодинамику СА с НТУ при спуске из космоса в атмосфере Земли. 

В таблицах 3-6 приводятся суммарные результаты проведенных расчетов по 

определению перечисленных выше параметров. 
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В таблице 5 приведена сводка результатов расчета тепловой нагрузки qт и Qm 

на теплозащиту НТУ, а также продолжительность интенсивного теплового 

воздействия tвозд газового потока.  

Анализ результатов таблицы 5 показывает, что максимальное значение 

плотности теплового потока qт возрастает как с увеличением скорости входа Vе СА 

с НТУ в атмосферу, так и угла входа θе. При этом с увеличением скорости входа 

увеличение величины qт возрастает менее интенсивно, чем при увеличении угла 

входа θе. Чем более пологий угол входа СА с НТУ в атмосферу тем 

продолжительнее время воздействия tвозд. теплового потока на поверхность НТУ. 

Соответственно этому возрастает и количество тепла Qm, воспринимаемого 

материалами системы тепловой защиты наружной поверхности аппарата. 

Таблица 5 – Сводка результатов расчета тепловой нагрузки 

№№ 

варианта 

Vе , 

м/с 

θе , 

град.° 

qт, 

кВт/м
2
 

tвозд., 

с 

Qm, 

кДж/м
2
 

1  

7500 

– 5 800 140 32000 

2 – 10 1080 80 27000 

3 – 15 1290 60 23220 

4  

8000 

– 5 920 140 36800 

5 – 10 1300 77 32500 

6 – 15 1550 55 27900 

7  

9000 

– 5 1170 141 46800 

8 – 10 1810 70 45250 

9 – 15 2200 50 39600 
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Характерным является также то, что время заметного теплового воздействия 

на аппарат существенно зависит от угла входа в атмосферу и уменьшается почти в 

три раза при увеличении крутизны траектории вход с 5 до 15 градусов. С 

увеличением же скорости входа в атмосферу время интенсивного теплового 

воздействия воздушного потока на аппарат практически не изменяется, находясь в 

пределах 140 секунд при скорости Vе =7500 м/с, и угле θе = –5 градусов, а при θе = –

15 градусов около 50 секунд.  

При выборе необходимой толщины δ слоя абляционного материала задается 

некоторая его величина, число слоев этого пакета и число слоев ЭВТИ в мате 

теплоизоляции и рассчитывается прогрев конструкции ГТЗП в характерных точках 

на поверхности НТУ (1- передняя критическая точка, 2- точка начала сопряжения 

гибкой защиты охватывающей корпусную часть аппарата и тор НТУ с окружностью 

этого тора, 3 - серединная точка между первыми двумя). 

 
1 – герметичная оболочка; 2 – теплоизоляционный мат; 3 – чехол мата;  

4 – слои теплоизоляционного мата; 5 – прокладки между слоями мата;  

6 – теплозащитный пакет; 7 – слои пакета; 8 – слой абляционного материала.  

Рисунок 3 – Схема гибкого теплозащитного покрытия герметичной оболочки НТУ 

Если в результате расчетов выполняются требования по недопустимости 

превышения температуры на стыке теплозащитного 6 (см. рис. 3) и 
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теплоизоляционного 2 пакетов, а также на стыке теплоизоляционного пакета с 

конструктивным элементом СА с НТУ, например, в местах прилегания ГТЗП к 

жесткой части лобового аэродинамического экрана и к герметичной оболочке 1, то 

это значение δ и числа слоев пакета и мата принимаются конструктивными.  

В таблице 6 приводится сводка полученных результатов расчета 

распределения в трех точках поверхности СА с НТУ уносимой толщины 

абляционного материала ГТЗП: в критической точке 1, приходящейся на зону 

жесткой части лобового аэродинамического экрана аппарата, в точке 3, 

находящейся посредине между точками 1 и 2 и принадлежащей только поверхности 

ГТЗП, натянутой между жесткой частью ЛАЭ и тором НТУ, и в точке 3 – точке 

сопряжения с ГТЗП с окружностью тора (см. рис.2). 

Значения параметров в таблице 6: ∆δi – максимальное значение уносимой 

массы абляционного материала в каждой из точек (i=1, 2 и 3), tнач.. – время начала 

уноса массы абляционного материала ГТЗП с поверхности НТУ, tкон.. – время 

прекращения уноса массы абляционного материала ГТЗП с поверхности НТУ. 

Анализ результатов таблицы 6 показывает, что максимальное значение 

толщины ∆δi уносимого абляционного материала приходится на точку 3, т. е. там, 

где гибкая теплозащита лежит на торовой поверхности герметичной оболочки НТУ. 

Причем в этой точке уносимая толщина из слоя абляционного материала 

приблизительно в 1.5-1.6 раза превышает унос в критической точке и это 

превышение, практически, не зависит ни от скорости, ни от угла входа СА с НТУ в 

атмосферу Земли. 
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Таблица 6 – Уносимой толщины абляционного материала 

№№  

вар. 

Vе , 

м/с 

θе , 

град.° 

∆δi, мм tнач. 

с 

tкон.  

с i=1 i=2 i=3 

1  

7500 

– 5 1.70 1.55 2.75 28 112 

2 – 10 1.30 1.20 2.15 20 68 

3 – 15 1.15 1.05 1.85 12 45 

4  

8000 

– 5 1.85 1.75 3.05 32 112 

5 – 10 1.45 1.35 2.35 16 64 

6 – 15 1.25 1.15 1.95 12 44 

7  

9000 

– 5 2.35 2.15 3.65 28 120 

8 – 10 1.60 1.50 2.60 16 64 

9 – 15 1.35 1.25 2.15 10 40 

Чем более пологий угол входа СА с АТУ в атмосферу тем продолжительнее 

время уноса (tкон. – tнач.) абляционного материала с поверхности теплозащиты НТУ. В 

соответствии с этим возрастает и количество уносимого материала теплозащиты при 

пологих углах входа, чем при крутых. Так, например, при средней скорости входа в 

атмосферу равной 8 км/с унос в точке 3 за 80 секунд при угле входа СА с НТУ 

массой mо =25 кг θе = –5° составляет 3.05 мм, то при θе = –15° –1.95 мм всего за 32 

секунды.  

Это свидетельствует о более высокой скорости уноса материала, но 

продолжительность этого процесса при пологих углах входа более значительная, 

что и приводит к потере большей толщины теплозащитного покрытия. 

В таблице 7 приводятся основные результаты расчетов максимальных 

значений температуры на стыке теплозащитного пакета с теплоизоляционным 



 19 

матом T3max, и температуры T4max герметичной оболочки тора НТУ. При этом 

температура T3max.. выбирается из условия T3max.. ˂500°С, а температура на 

герметичной оболочке в точке 3 T4max˂150°С. 

Таблица 7 –Максимальный температурный нагрева элементов конструкции НТУ 

№№  

вар. 

Vе , 

м/с 

θе , 

град. 

T3max, 

°С 

T4max, 

°C 

δ, 

мм 

п, 

слои ЭВТИ 

1  

7500 

– 5 500 130 2.8 9 

2 – 10 460 110 2.2 7 

3 – 15 430 100 1.9 5 

4  

8000 

– 5 500 110 3.1 11 

5 – 10 450 105 2.4 9 

6 – 15 420 100 2.0 7 

7  

9000 

– 5 500 90 3.7 14 

8 – 10 450 75 2.6 9 

9 – 15 410 70 2.2 7 

 

Анализ результатов таблицы 7 показывает, что для каждого из 9 вариантов 

расчета выбранная толщина δ абляционного материала температура T3max 

поверхности теплоизоляционного мата не превышает значения 500°С. Также из неё 

следует, что выбранное количество n слоев ЭВТИ в теплоизоляционном мате 

предотвращает тепловое разрушение герметической оболочки тора НТУ, так как ее 

температура T4max ни в одном из 27 вариантов выбранной конструкции не превышает 

значения 150°С. 
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В таблицах 8-10 приведены обобщающие результаты проведенных 

параметрических расчетов в обеспечение выбора параметров конструкции гибкой 

тепловой защиты, предназначенной для покрытия поверхности надувного 

тормозного устройства спускаемого аппарата, входящего в атмосферу Земли с 

различными скоростями и углами входа. 

Таблица 8 – Итоговые результаты расчета аэротермодинамических 

параметров СА с НТУ 

№ 

вар. 

п/п 

τm, 

с 

qm, 

кВт/м
2
 

Q, 

МДж/м
2
 

ρV
2
/2, 

Па 

в момент 

tпрекр.уноса 

(tнач.уноса) 

∆δтзп, 

мм 

Т
max

внешн.ЭВТИ, 

°С 

(tдостижения  

Т
max

внешн.ЭВТИ) 

Т
max

нес.констр., 

°С 

(tдостижения 

Т
max

нес.констр.) 

δтзп, 

мм 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 

1 77 803.8 33.94 1852 (114) 2.74 497 (115) 135 (145) 2.8 

2 43 1076 25.86 2757 (66.1) 2.16 462 (67.4) 111 (103) 2.2 

3 30 1285 21.72 3770 (47.1) 1.85 434 (48.6) 96.7 (99.4) 1.9 

4 76 918.5 40.69 1770 (116.3) 3.03 499 (118) 112 (167) 3.1 

5 41 1293 29.97 2754 (64.50) 2.31 456 (66) 110 (104) 2.4 

6 28 1552 25.10 3840 (45.40) 1.96 429 (47) 95.9 (88) 2.0 

7 74 1169 57.37 1606 (123.2) 3.65 500 (126) 84.8 (218) 3.7 

8 37 1817 39.47 2781 (61.4) 2.58 445 (65) 77.0 (144) 2.6 

9 26 2200 32.41 4009 (42.30) 2.16 412 (45) 70.6 (136) 2.2 

 

В заключение следует отметить, что проведенные параметрические 

исследования аэротермодинамики носят параметрический характер исследования 

малогабаритного СА с НТУ для спуска в атмосферу Земли с возможными 
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условиями входа 7500 м/с ≤Vе ≤ 9000 м/с и углов входа  5°≤ |θе |≤ 15°. Эти 

результаты могут быть использованы в процессе проектирования для определения 

аэротермодинамики аналогичного по форме СА с НТУ, не прибегая к проведению 

расчетов, путем интерполяции данных в приведенных таблицах. Такая 

необходимость в проектных работах появляется всегда, т.к. баллистические 

параметры входа в атмосферу неминуемо могут изменяться в поисках оптимального 

варианта проектируемого изделия. 
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