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Создание конструкции крыла суборбитального многоразового космического аппа-

рата туристического класса является сложной научно-технической проблемой, 

которая требует, в том числе решения задачи теплового проектирования. Для 
этого необходимо иметь сведения о тепловых нагрузках, действующих на аппарат 

во время полета, и данные о теплофизических характеристиках материалов кон-

струкции крыла. Внешние тепловые нагрузки, действующие на крыло и корпус ап-

парата во время его спуска в атмосфере, определены путем математического 

моделирования процесса аэродинамического обтекания с использованием пакета 

программ ANSYS CFX. Теплофизические характеристики материалов найдены на 

основе моделирования теплопереноса в представительном элементе объема мате-
риала с использованием программных продуктов Digimat и ANSYS Workbench. Реше-
на задача прогрева конструкции крыла и определены наиболее теплонагруженные 
участки крыла. Анализ полей температуры выявил необходимость в установке спе-
циального слоя тепловой защиты. В качестве теплозащитного покрытия выбран 

сферопластик. В результате решения задачи теплового проектирования определены 

оптимальные с точки зрения веса распределения толщин покрытия из сферопла-

стика по поверхности крыла. 
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Введение. В последние годы наметилась новая тенденция разви-

тия космической деятельности — космический туризм [1–3]. Создание 
средств для совершения туристических полетов (многоразовых косми-

ческих аппаратов туристического класса (МКА ТК)) является сложной 

междисциплинарной проблемой, в которой технические вопросы свя-
заны с экономическими. Так, ключевые проблемы техники для косми-

ческого туризма заключаются в обеспечении ее высокой надежности 

наряду с весовой и экономической эффективностью [4–6].  

В МГТУ им. Н.Э. Баумана в течение ряда лет ведутся работы по 

проектированию суборбитального крылатого МКА ТК [7]. По про-

ектному замыслу ракетоплан будет выполнен по самолетной схеме 
с высокорасположенным треугольным крылом прямой стреловидно-

сти по передней кромке (рис. 1) [8]. 

Одной из проблем, возникающих при проектировании такого ап-

парата, является обеспечение его теплового режима во время эксплу-

атации. При возвращении МКА ТК на Землю в процессе прохожде-
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ния плотных слоев атмосферы его поверхность подвергается значи-

тельному аэродинамическому нагреву. Для защиты конструкции от 
действия высокотемпературного газового потока применяются спе-
циальные теплозащитные покрытия (ТЗП). Следует отметить, что 

к материалам ТЗП предъявляются противоречивые требования: малая 

плотность, высокая теплоемкость, низкая теплопроводность, а также 
способность выдерживать большой перепад температур при эксплуа-
тации и высокие динамические нагрузки [9–10]. 

 

Рис. 1. МКА ТК «Одуванчик» (проект МГТУ им. Н.Э. Баумана) 
 

Цель работы — снижение массы конструкции крыла МКА ТК 

при обеспечении допустимого уровня температуры его силовых эле-
ментов. 

Объект исследования. Одним из важных элементов конструк-

ции, в значительной мере определяющим облик и массу МКА ТК 

в целом, является его крыло, состоящее из двух лонжеронов и тонких 

композитных обшивок [11]. Исследования по оптимизации конструк-

ции крыла МКА ТК показали [12], что для достижения большей весо-

вой эффективности целесообразно деление крыла на отдельные сек-

ции. При этом показано [12], что наилучшим вариантом с точки зрения 
массы является крыло с продольным разделением на шесть секций 

(рис. 2). 

В конструкции крыла МКА ТК планируется применить гибрид-

ные полимерные композиционные материалы (ГПКМ). Совместное 
использование различных наполнителей в ГПКМ позволяет получать 

материал с требуемыми жесткостью и прочностью при одновременно 

умеренной стоимости [13]. По результатам исследований, проведен-

ных в работах [7, 12], в качестве наполнителей для изготовления об-
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шивки крыла МКА ТК было решено использовать стеклоткань и 

углеродную однонаправленную ленту. Таким образом, обшивка кры-

ла представляет собой сэндвич-панель из ГПКМ и сотового заполни-

теля (СЗ) из органопластика. Предполагается, что лонжерон изготов-

лен на основе углеродной однонаправленной ленты с углами укладки 

[0/+45/90]. Геометрические размеры крыла представлены на рис. 3. 

 

Рис. 2. Конечно-элементная модель крыла переменной толщины 

с продольным разделением обшивки на секции: 

1–6 — секции; 7 — заглушка 

 

Рис. 3. Геометрические размеры крыла 
 

Сложность решения задачи теплового проектирования крыла из 
ГПКМ для МКА ТК заключается в недостаточности сведений о тепло-

вых нагрузках, воздействующих на конструкцию аппарата, а также  
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теплофизических характеристиках композиционных материалов кон-

струкции крыла. В процессе теплового проектирования требуется 

выявить наиболее теплонагруженные участки крыла, оценить необ-

ходимость применения специальных мер тепловой защиты, выбрать 

рациональные материалы и определить их толщину на различных 

участках. 

Моделирование аэродинамического обтекания. Для определе-
ния тепловых нагрузок, возникающих в процессе полета МКА ТК, 

проводилось моделирование аэродинамического обтекания в модуле 
Fluid Flow (CFX ) программного пакета ANSYS Workbench. Рассмат-
ривалась задача обтекания модели МКА ТК однородным сверхзвуко-

вым потоком. При этом 3D-модель МКА ТК помещали в объем газо-

вой среды около 100 000 м3
, на полусферической фронтальной 

поверхности которой задавали значения скорости и направления тече-
ния газового потока. На плоской тыльной поверхности использовали 

условие свободного истечения газа. Объем газовой среды выбирали 

таким образом, чтобы возмущения, вносимые его боковыми стенками, 

не оказывали влияния на поле скоростей в окрестности модели аппа-
рата. Моделирование проводилось для наиболее теплонагруженного 

участка полета — спуска в атмосфере под максимальным углом атаки, 

равным 35°. В качестве исходных данных о среде (воздух) использо-

ваны данные ГОСТ 4401-81. 

По результатам моделирования обтекания МКА ТК для различ-

ных высот полета получены распределения температуры газа и ко-

эффициента теплоотдачи у его поверхности (рис. 4). Максимальная 

температура газа на высоте 50 км составила 941 K. 

 

Рис. 4. Результаты моделирования аэродинамического обтекания на высоте 50 км 

на 210-й с полета: 
а — температура газа у поверхности МКА ТК, K; б — коэффициент теплоотдачи, Вт/(м2K) 
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Для анализа процесса теплопереноса в конструкции крыла МКА 

ТК выбраны характерные точки (рис. 5). Распределение температуры 

газа у поверхности аппарата и значения коэффициента теплоотдачи 

в характерных точках приведены на рис. 6. Из результатов моделиро-

вания следует, что наиболее теплонагруженным участком МКА ТК 

является основание корневой хорды крыла, интенсивность теплооб-

мена между поверхностью аппарата и окружающей средой суще-
ственно возрастает с уменьшением высоты полета, что связано с по-

вышением атмосферного давления. 

Рис. 5. Характерные точки на поверх-

ности МКА ТК: 
1 — корень крыла; 2, 3 — центр и край 

передней кромки; 4, 5 — центры навет-
ренной   и   подветренной   сторон  крыла; 

6 — центр зоны отрыва потока  

 

Рис. 6. Зависимости температуры газа у поверхности МКА ТК (а) 

и коэффициента теплоотдачи МКА ТК (б) от высоты полета (номе- 
ра кривых соответствуют номерам характерных точек на рис. 5) 
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Определение теплофизических характеристик сэндвич-панели 

обшивки крыла МКА ТК. Для проведения теплового проектирова-
ния крыла необходимы данные о теплофизических характеристиках 

материалов обшивки. Для экономии временных и материальных ре-
сурсов эти данные были получены расчетным путем. Следует отме-
тить, что наибольшие проблемы возникли при определении теплопро-

водности материалов, так как для расчета теплоемкости и плотности 

можно было использовать правило смеси. Определение теплопровод-

ности монослоев ГПКМ проводили с помощью пакета программ 

Digimat [14], в котором были построены геометрические и конечно-

элементные модели представительных объемов материалов (табл. 1). 

Таблица 1 

Результаты моделирования теплопроводности, Вт/(мK), монослоев ГПКМ 

на основе углеродной однонаправленной ленты и стеклоткани 

Направление Углеродная однонаправленная лента Стеклоткань 

x 7,60 0,55 

y 0,63 0,55 

z 0,65 0,51 

 
Более сложной задачей являлось определение коэффициента тепло-

проводности СЗ, что связано с комбинированным характером теплооб-

мена, происходящего внутри сотовой ячейки. Теплоперенос в этом слу-

чае происходит как по стенкам сотовой ячейки, так и посредством 

радиационного теплообмена внутри нее.  
Модель СЗ представляла собой правильную шестигранную призму 

высотой 10 мм и толщиной 0,085 мм. Граничные условия задавали 

в виде температуры на противоположных гранях и радиационного 

теплообмена внутри сотовой ячейки. При этом грани сотовой ячейки 

принимали диффузно-отражающими и излучающими поверхностями 

со степенью черноты ε = 0,9. В результате моделирования определяли 

суммарный радиационно-кондуктивный поток теплоты через ячейку 

и ее эффективную теплопроводность. Получены зависимости тепло-

проводности сотовой ячейки в продольном и поперечном направлени-

ях от температуры (табл. 2). Существенный рост теплопроводности 

материала сотовой ячейки обусловлен эффектами радиационного теп-

лообмена. 
При тепловом проектировании МКА ТК обшивку крыла пред-

ставляли в виде однослойного анизотропного материала, значения 

эффективной теплопроводности которого в трех направлениях для 

различных секций приведены в табл. 3. 
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Таблица 2 

Теплопроводность СЗ, Вт/(мK), в двух направлениях 

в зависимости от температуры 

Температура, K В поперечном направлении В продольном направлении 

293 0,024 0,017 

373 0,066 0,058 

573 0,168 0,155 

 

Таблица 3 

Значения эффективной теплопроводности, Вт/(мK), в трех направлениях 

для различных секций 

Номер секции Направление 
Температура, K 

293 373 573 773 

1 
x и y 0,019 0,066 0,173 0,370 

z 0,028 0,074 0,185 0,375 

2 
x и y 0,018 0,060 0,160 0,351 

z 0,025 0,068 0,173 0,363 

3 
x и y 0,024 0,081 0,212 0,447 

z 0,034 0,089 0,214 0,563 

4 
x и y 0,020 0,066 0,174 0,371 

z 0,028 0,074 0,185 0,375 

5 
x и y 0,019 0,063 0,167 0,359 

z 0,027 0,071 0,179 0,370 

6 
x и y 0,019 0,063 0,167 0,362 

z 0,027 0,071 0,179 0,370 

Заглушка 
x и y 0,020 0,066 0,174 0,371 

z 0,028 0,074 0,185 0,375 

 
Определение температурного состояния крыла МКА ТК. 

Определение теплофизических характеристик материалов и условий 

теплообмена на поверхности МКА ТК позволило провести модели-

рование нагрева конструкции крыла при входе аппарата в плотные 
слои атмосферы. В дополнение к аэродинамическому нагреву счита-
ли, что во внутреннем объеме крыла происходит радиационный теп-

лообмен между его неравномерно нагретыми участками. Также учи-

тывали радиационный теплообмен внешней поверхности крыла 
с окружающей средой. По результатам расчетов найдены температу-

ры в характерных точках на поверхности крыла в зависимости от вы-

соты полета (рис. 7). 
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Рис. 7. Зависимость температуры в характерных точках на 
поверхности  крыла  от  высоты полета (номер кривой соот- 

ветствует номеру характерной точки на рис. 5) 

 

Результаты моделирования свидетельствуют о том, что макси-

мальные значения температур возникают на кромке крыла (см. рис. 2, 

секции 3 и 4). Следует отметить, что в зоне контакта лонжеронов 

с обшивкой крыла возникают значительные градиенты температур, 

достигающие уровня 180 K/см. Это может привести к росту термиче-
ских напряжений и необходимости локального усиления конструкции. 

Анализ показывает, что максимальная температура на поверхности 

аппарата составляет 820 K, что существенно выше теплостойкости по-

лиамидного связующего, которая не превышает 623 K [15]. Таким об-

разом, необходимо применение специальной тепловой защиты крыла 
МКА ТК. 

Разработка теплозащитного покрытия крыла МКА ТК. В ка-
честве перспективных материалов для тепловой защиты рассматрива-
ли углерод-керамические композиционные материалы с регулируемой 

пористостью, напыляемые покрытия типа ВТЗ-1, а также материал 

на основе фенольного связующего и стеклокристаллических микро- 

сфер — сферопластик [16–18]. Сравнительный анализ показал, что из 
рассматриваемых материалов наиболее подходящим для обеспечения 
теплового режима аппарата является именно сферопластик. Наполни-

телем сферопластика выступают полые кварцевые шарики размером 

до 100 мкм, заполненные азотом и углекислым газом. Температура 
плавления такого наполнителя составляет 1500 °С [19]. 

При проведении исследований найдены оптимальные по массе 
распределения теплозащитного покрытия по поверхности крыла, при 

которых температура обшивки из ГПКМ не будет превышать задан-

ного значения. По технологическим соображениям рассматривали 

варианты дискретного изменения постоянной по поверхности секции 
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толщины ТЗП с шагом 5 мм. В результате установили, что оптималь-

ным вариантом является нанесение на наиболее теплонагруженные 
участки крыла — кромку, заглушку, а также секции 1 и 6 (см. рис. 2) 

крыла — слоя сферопластика толщиной 10 мм, на секцию 2 — слоя 

толщиной 5 мм (рис. 8). При этом секция 5 в дополнительной тепло-

вой защите не нуждается. 

 

Рис. 8. Размещение и толщина ТЗП из сферопластика 

 

Рис. 9. Зависимость температуры в характерных точках кры-

ла  под  слоем ТЗП от высоты полета (номер кривой соответ- 
ствует номеру характерной точки на рис. 5) 

 

Распределение температуры по обшивке крыла под слоем ТЗП 

в зависимости от высоты полета приведено на рис. 9. Видно, что 

температура обшивки крыла из ГПКМ не превышает 623 K и, следо-

вательно, ТЗП свои функции обеспечивает. При этом общая масса 
ТЗП составляет 110 кг, при общей массе обшивки и силовых элемен-

тов 219 кг. 
Заключение. Моделирование аэродинамического нагрева МКА 

ТК при возвращении на Землю показывает, что температура газа 
у поверхности аппарата достигает 820 K и локализуется на передней 

кромке крыла, что свидетельствует о необходимости применения спе-
циальных мер тепловой защиты. В результате решения задачи тепло-

вого проектирования крыла выбран материал покрытия и определены 
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его оптимальные толщины на различных участках обшивки. Масса 
теплозащитного покрытия составила около 50 % массы силовой кон-

струкции. 
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The design of the wing of a tourist class suborbital reusable spacecraft is a challenging 

scientific and technical problem that requires, among other things, solving the thermal 

design problem. For this purpose, it is necessary to have information about the thermal 

loads acting on the vehicle during the flight, and data on the thermophysical characteris-

tics of the materials of the wing. The external thermal loads acting on the wing and the 

body of the spacecraft during its reentry are determined by mathematical simulation of 

the aerodynamic flow using the ANSYS CFX software package. The thermophysical 

characteristics of materials are obtained by simulation of the heat transfer in a repre-

sentative element of the material volume using the software products Digimat and ANSYS 

Workbench. Moreover, the problem of warming up the wing structure is solved and the 

most heat-loaded sections of the wing are identified. The analysis of the temperature 

fields revealed the need for a special layer of thermal protection. As a heat-protective 

coating, plastomagnet was chosen. As a result of solving the thermal design problem, we 

determined optimal from the point of view of weigh thicknesses distribution of the plas-

tomagnet coating on the wing surface. 

 

Keywords: thermal design, aerodynamic flow modeling, thermal protection, reusable 

spacecraft, space tourism 
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