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На примере нескольких реальных траекторий выведения рассматриваются основные режимы об-

текания ракет-носителей с надкалиберными головными обтекателями. На основе параметров данных 
траекторий рассчитаны числа Рейнольдса и Маха, определены режимы обтекания ракет-носителей. Рас-
смотрено применение программного комплекса ANSYS FLUENT для моделирования обтекания ракеты-
носителя на участке выведения. 

 
Атмосфера, головной обтекатель, ракета-носитель, траектория, режимы обтекания. 
 
В настоящее время одной из основ-

ных проблем, связанных с использовани-
ем ракетно-космической техники, являет-
ся проблема увеличения массы и объёмов 
выводимых полезных грузов. В последние 
годы эта проблема весьма успешно реша-
ется благодаря применению надкалибер-
ных головных обтекателей. В связи с этим 
появился новый актуальный класс задач, 
связанный с изучением изменений в ре-
жимах обтекания ракет-носителей с по-
добными обтекателями, и вытекающей 
отсюда необходимостью проведения ис-
следования влияния повышенной надка-
либерности головного обтекателя на тре-
ние, теплообмен и температурные режи-
мы различных теплозащитных пакетов 
при движении по траектории выведения.  

Сегодня на практике применяются в 
основном надкалиберные головные обте-
катели (ГО) диаметром 3,7 м, причём они 
могут встречаться в нескольких модифи-
кациях в зависимости от длины ГО. Но в 
последние годы появился новый ГО диа-
метром 4,11 м, который предоставляет но-
вые возможности по увеличению объёмов 
выводимых полезных грузов. Для стыков-
ки надкалиберного ГО со ступенью обыч-
но используются конические переходники 
в виде обратных конусов с различными 
углами полураствора. Обтекание таких 

конфигураций до- и сверхзвуковыми по-
токами сопряжено с образованием разви-
тых отрывных зон, которые приводят к 
существенному изменению характера те-
чения и теплообмена, возникновению до-
полнительных скачков уплотнения и т.д.  

В данной работе на примере не-
скольких проектных траекторий выведе-
ния исследуются основные режимы обте-
кания ракет-носителей с надкалиберными 
головными обтекателями диаметрами 3,7 
и 4,11 м и применение программного 
комплекса ANSYS FLUENT для модели-
рования обтекания ракеты-носителя на 
участке выведения. Всего рассматрива-
лось четыре пуска: два пуска с ГО диа-
метром 4,11 м и два пуска с ГО диаметром 
3,7 м. Примеры траекторий выведения 
приведены на рис. 1 и 2.  

На основе параметров данных траек-
торий (времени, скорости и высоты) и па-
раметров стандартной атмосферы [1] бы-
ли рассчитаны числа Рейнольдса и Маха, 
изменяющиеся по высоте по следующим 
формулам: 

uM =
a

 и luRe =
ν

,                                      (1) 

где u – скорость тела относительно среды, 
м/с; а – скорость звука, м/с; l – характер-
ный размер тела, м; ν – кинематическая 
вязкость, м2/с. 
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Рис. 1. Проектная траектория для  пуска с надкалиберным головным 
обтекателем диаметром 4,11 м (до отделения ГО) 
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Рис. 2. Проектная траектория для пуска с надкалиберным головным 
обтекателем диаметром 3,7 м (до отделения ГО) 
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Следует отметить, что числа Рей-

нольдса определяются по данной формуле 
и параметрам стандартной атмосферы 
только до высоты 90 км. На больших вы-
сотах значение кинематической вязкости 
стремится к бесконечности и числа Рей-
нольдса будут значительно меньше еди-
ницы, поэтому влиянием этих параметров 
на больших высотах (больше 90 км) мож-
но пренебречь. Кроме того, по результа-
там расчётов видно, что при достаточно 

близких значениях траекторных парамет-
ров, обусловленных особенностями усло-
вий сброса, орбитой выведения и района-
ми падения, главной характеристикой, 
влияющей на изменение числа Рейнольд-
са, является диаметр головного обтекате-
ля. При этом числа Маха для ГО различ-
ных диаметров имеют незначительные 
отличия. Полученные результаты приве-
дены на рис. 3 и 4. 
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Рис. 3. Изменение числа Рейнольдса в зависимости от высоты h 
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Рис. 4. Изменение числа Маха в зависимости от высоты h
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Используя полученные данные и 

воспользовавшись предложением Тзяна о 
разделении газовых течений на основные 
области по параметрам разрежения 

( M Re  и M Re ) [2], получаем, что на 
высоте около 50 км происходит переход 
от области обычной газовой динамики к 
области течения со скольжением (рис. 5). 
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Рис. 5. Изменение числа Маха в зависимости от числа Рейнольдса
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Таким образом, согласно данным 

траекторным параметрам и с учётом па-
раметров разрежения ( M Re  и M Re ), 
всю расчетную область можно разделить 
на три основные зоны. 

1. До высоты примерно 50 км на-
блюдается область обычной газодинами-
ки. При этом в зависимости от изменения 
числа Рейнольдса (рис. 3) наблюдается 
смена режимов от ламинарного к пере-
ходному, а затем к турбулентному и об-
ратно. Для анализа данных режимов мож-
но использовать уравнения Навье-Стокса 
или уравнения пограничного слоя. В этом 
случае для исследования характеристик 
сопротивления трения и теплообмена 
около тел сложной формы, обтекаемых 
сверхзвуковым потоком вязкого и тепло-
проводного газа, при больших числах Рей-
нольдса используется модель пространст-
венного пограничного слоя. В силу отно-
сительной простоты (задача параболиче-
ского типа) для решения данных уравне-
ний в настоящее время созданы эффек-
тивные как аналитические, так и числен-
ные методы расчёта, позволяющие также 

учитывать особенности обтекания, свя-
занные с неравновесным протеканием в 
потоке и на поверхности тела различных 
физико-химических процессов [3]. Кроме 
того, следует отметить, что современные 
программные комплексы, такие как 
ANSYS FLUENT, FlowVision, значитель-
но упрощают решение задач подобного 
типа. 

2. Начиная примерно с высоты 
50 км, условия полёта соответствуют об-
ласти течения со скольжением, причём 
наблюдается только ламинарный режим 
течения. При этом при определении пара-
метров обтекания в этой области возни-
кают некоторые трудности. Это связано с 
тем, что в области течения со скольжени-
ем имеются три параметра, каждый из ко-
торых существенен сам по себе, но кото-
рые связаны между собой, а именно: М, 
Re и M Re , характеризующие соответ-
ственно влияние сжимаемости, вязкости и 
разрежения. Кроме того, для выполнения 
условия течения со скольжением: 

10,01 M Re< <  необходимо либо очень 
большое число М, соизмеримое со значе-
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нием Re , либо число Re должно быть 
мало. В области течения со скольжением 
значения числа Re слишком малы для то-
го, чтобы применить теорию погранично-
го слоя, а для использования приближе-
ния Стокса и Озеена, основанного на час-
тичном или полном пренебрежении инер-
ционными силами, значения числа Re ве-
лики. При уменьшении числа Re толщина 
пограничного слоя увеличивается. При 
этом будет играть существенную роль 
взаимодействие пограничного слоя с 
внешним потоком. Более того, параметр 
разрежения мал, и поэтому теория сво-
бодно-молекулярного потока также не 
может быть использована [2]. В этом слу-
чае кроме обычных выражений для тепло-
вого потока и напряжения трения в пра-
вой части уравнений Навье-Стокса или 
уравнений пограничного слоя добавляют-
ся члены более высокого порядка (нели-
нейные комбинации производных скоро-
стей по координатам).  

3. Следует отметить, что на больших 
высотах (примерно 120 – 130 км и выше) 
наблюдается область свободно-
молекулярного течения. В этом случае 
длина свободного пробега молекул значи-
тельно больше характерного линейного 
размера тела и при расчете обтекания 
можно пользоваться методами кинетиче-
ской теории газов. При этом в переходной 
области от течения со скольжением до 

свободно-молекулярного потока происхо-
дят достаточно сложные явления. В этом 
случае одинаково важно как взаимодейст-
вие молекул друг с другом, так и соударе-
ние молекул с поверхностью тела, и по-
этому необходимо учитывать взаимодей-
ствие отраженных молекул с молекулами 
набегающего потока. Условия свободно-
молекулярного потока в окрестности об-
текаемого тела можно получить и на ма-
лых высотах. При достаточно больших 
углах атаки плотность среды над верхней 
поверхностью в гиперзвуковом потоке 
может оказаться настолько малой, что 
можно получить подобные условия. 

Соответственно, можно сделать вы-
вод, что при моделировании обтекания 
ракеты-носителя с надкалиберным ГО не-
обходимо учитывать особенности каждой 
из трёх вышеперечисленных областей. В 
частности, подобное численное модели-
рование можно проводить с использова-
нием программного комплекса ANSYS 
FLUENT 13.0, предназначенного для ре-
шения уравнений Навье-Стокса методом 
конечных объемов.  

Для проведения моделирования 
средствами пакета ICEM CFD 13.0 была 
построена трёхмерная блочно-структури-
рованная сетка объёмом 1857050 расчёт-
ных ячеек под надкалиберный ГО и блок 
третьей ступени ракеты-носителя (рис. 6).

 

 
Рис. 6. Расчётная сетка под надкалиберный ГО и блок третьей ступени ракеты-носителя 
 
Задача решалась в стационарной и 

нестационарной постановках, причём в 
стационарной постановке рассматривался 
турбулентный режим течения, а в неста-
ционарной – ламинарный. В качестве мо-

дели турбулентности использовалась мо-
дель Спаларта-Аламарса. Результаты рас-
чётов, в частности значения коэффициен-
та давления и температуры, сравнивались 
с данными, полученными в ходе лётных 
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испытаний ракет-носителей. Примеры по-
лученных результатов приведены на    
рис 7, 8. На рис. 7 приведено сравнение 
коэффициента давления ср, полученного в 
результате решения стационарной задачи, 
с моделью турбулентности Спаларта-
Аламарса, с данными лётных эксперимен-
тов. Данное изменение коэффициента 
давления рассчитано для режима транс-
звуковой перестройки течения на поверх-
ности ГО в районе числа М≈1. Необходи-
мо отметить, что процесс перестройки те-
чения наблюдается в той или иной мере 
на  всей поверхности конструкции, но 
особо критичен с точки зрения нагрузок и 
прочности для ГО, под которым устанав-
ливается полезная нагрузка. Трансзвуко-
вая перестройка течения за угловыми 
кромками конструкции ГО обусловлена 
резким изменением структуры течения, в 

процессе которого, при возрастании числа 
Маха, возникают области сверхзвукового 
течения. Возникновение скачка уплотне-
ния за угловыми кромками ГО ведёт к от-
рыву пограничного слоя с поверхности 
тела и к возникновению пульсаций давле-
ния. Стадия трансзвуковой перестройки 
течения в совокупности с особенностью 
компоновочной схемы ракеты-носителя 
выражена неоднородностью распределе-
ния аэродинамических нагрузок по по-
верхности тела и в ряде случаев может 
привести к разрушению элементов конст-
рукции ракеты-носителя. 

В качестве примера результатов ре-
шения нестационарной задачи с ламинар-
ным режимом течения на рис. 8 приведе-
но изменение температуры по длине ГО в 
сравнении с данными лётных эксперимен-
тов. 

Рис. 7. Сравнение изменения коэффициента давления с р , полученного в 
результате решения стационарной задачи с моделью турбулентности 
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Рис. 8. Сравнение изменения расчётной температуры по длине ГО 
 с лётными данными
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Следует отметить, что полученные в 
результате расчетов значения температу-
ры хорошо согласуются с данными лёт-
ных экспериментов, но только до высоты 
примерно в 90 – 100 км. На больших вы-
сотах наблюдаются значительные расхо-
ждения в полученных лётных и расчётных 
данных. Высоты более 100 км соответст-
вуют области течения со скольжением и 
области свободно-молекулярного течения. 

Таким образом, проведённые расче-
ты показали достаточно хорошую сходи-
мость результатов численного моделиро-
вания с использованием программного 
комплекса ANSYS FLUENT с данными 
лётных экспериментов, особенно в усло-
виях сплошной среды. Для больших вы-
сот, характерных для области течения со 
скольжением, наблюдаются расхождения 
между расчётными и лётными данными, 
что указывает на необходимость исполь-
зования дополнительных программ с до-

работанными расчётными методиками для 
области течения со скольжением. 

Данная работа проведена в рамках 
реализации ФЦП «Научные и научно-
педагогические кадры инновационной 
России» на 2009–2013 годы. 
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The basic modes of flow about a launch vehicle with large nose fairings are discussed, some actual tra-
jectories taken as an example. The Reynolds and Mach numbers are calculated on the basis of the parameters of 
the given trajectories, the modes of flow about the launch vehicles are determined. The possibility of using the 
ANSYS FLUENT software for the simulation of the flow about a launch vehicle on the actual trajectory is dealt 
with. 

Atmosphere, nose fairing, launch vehicle, trajectory, modes of flow. 
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