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ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ОБТЕКАНИЯ  

СПУСКАЕМОГО АППАРАТА ПРИ СВЕРХЗВУКОВЫХ И ГИПЕРЗВУКОВЫХ 

СКОРОСТЯХ. СРАВНЕНИЕ ДВУХ СПУСКАЕМЫХ АППАРАТОВ. ЧАСТЬ 1 

Подробно рассмотрен процесс численного моделирования спускаемого аппарата при сверхзвуковых и гиперзву-
ковых скоростях.  

Описывается численный алгоритм решения методом CFD-анализа, которое было произведено с помощью про-
граммного обеспечения ANSYS Fluent 19.2, с использованием GPU для более быстрого получения решения.  

Основная цель – численное моделирование и анализ обтекания спускаемого аппарата при сверхзвуковых и ги-
перзвуковых скоростях, чтобы понять поведение набегающего потока и его влияние на спускаемый аппарат, сравнить 
температурные профили для диапазона чисел Маха 2–6.  

Представлены расчетные данные по скорости, температуре, векторное поле скоростей для диапазона чисел 
Маха набегающего потока 2–6. Демонстрирует важность понимания эффектов ударных волн и иллюстрирует, как с уве-
личением числа Маха изменяется ударная волна.  

При каждом решении сетка адаптировалась по градиенту давления и скорости для более точного получения 
решения. В результате полученного решения было выявлено, что перед спускаемым аппаратом возникает криволиней-
ный скачок уплотнения, центральная часть которого является прямым скачком. Наблюдается угловой процесс расши-
рения, который представляет собой измененную картину течения Прандтля – Майера, которое возникает в сверхзвуко-
вом потоке около острой кромки расширяющейся области. Выявлено, что с увеличением числа Маха ударная волна 
приближается к днищу спускаемого аппарата и наблюдается наклон скачка к направлению потока.  

Продемонстрирована актуальность и значимость рассматриваемой проблемы для разработки новых и модерни-
зации старых спускаемых аппаратов. 

Ключевые слова: пилотируемая космонавтика, спускаемый аппарат, CFD-анализ. 
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FLOW SIMULATION OVER REENTRY CAPSULE AT SUPERSONIC  

AND HYPERSONIC SPEEDS. THE COMPARE BETWEEN  

TWO REENTRY CAPSULES. PART 1 

This study presents flow simulation over the reentry capsule at supersonic and hypersonic speeds. Numerical 
algorithms solve for the CFD method, which is produced using help ANSYS Fluent 19.2. The using GPU core to get a solution 
faster.  

The main purpose – flow simulation and numerical analysis reentry capsule; understand the behavior of supersonic and 
hypersonic flow and its effect on the reentry capsule; compare temperature results for the range Mach numbers equals 2–6. 

This study showed results on velocity counters, on temperature counters and vector of velocity for range Mach numbers 
equals 2–6. This study demonstrates the importance of understanding the effects of shock waves and illustrates how the shock 
wave changes as the Mach number increases. 

For every solves, the mesh had adapted for pressure gradient and velocity gradient to get the exact solution. 
As a result of the obtained solution, it is found that a curved shock wave appears in front of the reentry capsule. The 

central part of which is a forward shock. An angular expansion process is observed, which is a modified picture of the Prandtl-
Mayer flow that occurs in a supersonic flow near the sharp edge of the expanding region. It is revealed that with an increase in 
the Mach number, the shock wave approaches the bottom of the reentry capsule, and there is also a slope of the shock to the 
flow direction, with an increase in the Mach number. 

The relevance and significance of this problem for the design of new and modernization of old reentry capsules. 
Keywords: manned cosmonautics, reentry capsule, CFD-analysis. 
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Введение 

При возращении спускаемого аппарата 
на Землю возвращаемая капсула, входя в ат-
мосферу со скоростью 7800 м/с, испытывает 
сопротивление атмосферы, которое вызывает 
механические нагрузки и нагрев [1, 2]:  

2
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Сила сопротивления F направлена про-
тив скорости движения спускаемого аппарата, 
ее величина пропорциональна характерной 
площади S, плотности среды ρ, коэффициенту 
сопротивления CF и квадрату скорости .  

При оценке нагрева можно использовать 
приближенную оценку теплового потока при 
обтекании его сферической лобовой части без 
учета взаимодействия с другими элементами 
конструкции. Тогда плотность теплового по-
тока q к лобовой части сферической поверх-
ности может быть представлена в виде 

0 (  ,)q q f   

где q0 – плотность теплового потока в перед-
ней критической точке; α – отсчитываемый от 
нее центральный угол сферы.  

На режиме свободномолекулярного об-
текания, используя гипотезу о том, что моле-
кулы воздуха при столкновении с поверхно-
стью тела полностью теряют нормальную со-
ставляющую скорости, тепловой поток можно 
рассчитывать по формуле 

3
0

3,
1

  ( ) cos .
2

q f      

Отсюда следует, что при повышении 
скорости в 2 раза нагрев спускаемого аппарата 
увеличится в 8 раз. Высокие скорости входя-
щих в атмосферу космических аппаратов (или 
других тел) приводят к тому, что в набегаю-
щем потоке воздуха у передней их кромки 
развиваются температуры, достигающие зна-
чений 7000–8000 °C. При больших скоростях 
обычные конструкционные материалы пла-
вятся, поэтому для спускаемых и возвращае-
мых космических аппаратов активно приме-
няется абляционная теплозащита [3, 4]. 

На рис. 1 видно, что теплозащита обго-
рает и уносится с поверхности твердого тела 
потоками газа. При возращении на Землю 
cпускаемый аппарат (далее СА) создает носо-
вую ударную волну, которая вызывает до-
вольно высокое поверхностное давление, не-
обходимое для торможения с помощью атмо-
сферы (аэробрейкинг). При проектировании 
необходимо учитывать, что СА нуждается 
в высоком лобовом сопротивлении с хорошим 
запасом статической устойчивости, что при-
водит к выбору осесимметричной формы. На 
рис. 2 представлена схема спускаемого аппа-
рата. Геометрия строилась в программе моде-
лирования «Компас-3D». После постройки те-
ла геометрия экспортировалась в ANSYS 
Workbench для дальнейшей постройки сетки. 

 

Рис. 1. Обгорание абляционного  
защитного покрытия 

 

Рис. 2. Схема спускаемых аппаратов 

Размеры были взяты из открытого ис-
точника [5]. Спускаемый аппарат имеет пло-
щадь, равную 4,02 м2.  
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Построение сетки  
для расчетной области задачи 

Сетка расчетной области строилась 
в ANSYS Meshing. В данном исследовании 
использовалась структурированная двухмер-
ная сетка. Построение выполнялось методом 
Sizing с последующим использованием Face 
Meshing. Для измельчения сетки в пристеночной 
области использовалась функция Bias [6, 7]. 
У стенок спускаемого аппарата сетка имеет 
более мелкий размер для того, чтобы снизить 
влияние возвратных течений на выходной 
границе модели. Значение сетки по скошенно-
сти является допустимым. Для более точного 
получения решения была также произведена 
адаптация сетки по градиенту давления, где 
допуск на измельчение и скругление сетки 
в значениях градиента параметров, который 
нормируется его максимумом. Допуск на 
скругление сетки (coarsen threshold) равен 
0,02. Допуск на измельчение сетки (refine 
threshold) равен 0,05. У стенок спускаемого 
аппарата минимальное безразмерное расстоя-
ние y+ составляло приблизительно 0,5. При 
каждом решении сетка адаптировалась по гра-
диенту давления и скорости для более точного 
получения решения. 

Метод анализа 

Для численного моделирования обте-
кания спускаемого аппарата использовался 
метод конечного объема, при котором про-
странственная вычислительная область де-
лится на ряд неоднородных и неперекры-
вающихся четырехугольных сеток. Для хра-
нения переменных потока использовалась 
схема центра ячейки. В каждой ячейке стал-
кивались конвективные и диффузионные по-
токи, которые рассчитывались после вычис-
ления необходимых величин потока, полу-
ченных путем однократного усреднения 
соседних значений центров ячеек [8]. Моде-
лирование было произведено с помощью 
программного обеспечения Ansys Fluent 19.2 
с неявным вариантом на основе устойчивой 
плотности. Для получения наиболее быстрого 
решения использовалась связка CPU + GPU 
NVIDIA Quadro Р1000 [9]. В настройках ре-
шателя был выбран метод расщепления 

(ASUM Method) с дискретизацией второго 
порядка, с числом Куранта, равным 0,5 [10]. 

Граничные условия 

Условия набегающего потока для каж-
дой точки траектории перечислены ниже 
в таблице. Они использовались в качестве на-
чальных условий. При моделировании ис-
пользовалась k–ε RNG-модель турбулентно-
сти. Температура стенки равнялась 300 К [11]. 

Для стенки спускаемого аппарата ско-
рость пристеночного слоя соответствует сле-
дующему утверждению [12]: 

0.w wu     

Условия набегающего потока  
для каждой точки траектории 

Число 
Маха 

Давление, 
Па 

Скорость, 
м/с 

Температура,
 К 

2 2891 596 219 
3 2073 903 224 
5 1238 1532 232 
6 1064 1840 234 

Результаты решения 

Для наглядности ниже (рис. 3–5) пред-
ставлено сравнение векторов, контуров скоро-
сти и температуры для спускаемого аппарата 
при числах Маха М = 2…6. Красный цвет 
отображает области с высокой интенсивно-
стью, тогда как синий – области с наименьшей 
интенсивностью. 

Численные исследования поля течения 
над спускаемыми аппаратами иллюстрируют 
картину сверхзвукового и гиперзвукового по-
токов при нулевом угле атаки, которая осно-
вана на нескольких численных расчетах при 
разных числах Маха. При анализе рассчитан-
ных данных выявлена следующая закономер-
ность. Из представленных рис. 3, 4 следует, 
что с увеличением числа Маха увеличивается 
температура. При моделировании космиче-
ских спускаемых капсул высокоскоростное 
обтекание спускаемого аппарата создает го-
ловную ударную волну, которая вызывает вы-
сокое поверхностное давление, высокие зна-
чения плотности и температуры в ударном 
слое. Передний фронт заторможенных слабых 
возмущений, образующий границу  
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Рис. 3. Контуры скорости спускаемого аппарата: а – М = 2; б – М = 3; в – М = 5; г – М = 6 

 
Рис. 4. Контуры температуры спускаемого аппарата: а – М = 2; б – М = 3; в – М = 5; г – М = 6  
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Рис. 5. Векторное поле скорости спускаемого аппарата: а – М = 2; б – М = 3; в – М = 5; г – М = 6 

в виде тонкого слоя, представляет собой ска-
чок уплотнения. Пересекая скачок уплотне-
ния, поток замедляется (см. рис. 3). В резуль-
тате достигается высокое аэродинамическое 
сопротивление, необходимое для аэродинами-
ческого торможения. Поле потока еще больше 
усложняется из-за наличия угла в плече и ос-
новной оболочке капсулы. На плече капсулы 
поток расширяется. На рис. 5 наблюдается уг-
ловой процесс расширения, который пред-
ставляет собой измененную картину течения 
Прандтля – Майера, которое возникает в 
сверхзвуковом потоке около острой кромки 
расширяющейся области [13–16]. Было также 
выявлено, что с увеличением числа Маха 
ударная волна приближается к днищу спус-
каемого аппарата. На рис. 3, 4 перед спускае-
мым аппаратом возникает криволинейный 
скачок уплотнения, центральная часть которо-
го является прямым скачком. При сравнении 
рис. 3, а, б; рис. 4, а, б и рис. 3, в, г; рис. 4, в, г 

наблюдается наклон скачка к направлению 
потока с увеличением числа Маха. 

Вывод 

Произведен CFD-анализ спускаемого 
аппарата при разных диапазонах чисел Маха. 
Описан численный алгоритм решения. Полу-
чены и проанализированы результаты расчета. 
Перед спускаемым аппаратом возникает кри-
волинейный скачок уплотнения, центральная 
часть которого является прямым скачком. На-
блюдается угловой процесс расширения, ко-
торый представляет собой измененную карти-
ну течения Прандтля – Майера, возникающую 
в сверхзвуковом потоке около острой кромки 
расширяющейся области. Выявлено, что с 
увеличением числа Маха ударная волна при-
ближается к днищу спускаемого аппарата, 
также наблюдается наклон скачка к направле-
нию потока.  
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