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ТЕПЛОВОЕ НАГРУЖЕНИЕ КОНСТРУКЦИИ ОТРАБОТАННОЙ 
СТУПЕНИ РАКЕТЫ ПРИ БАЛЛИСТИЧЕСКОМ СПУСКЕ

В. Ю. Куденцов1, А. В. Куденцов1, Н. А. Кузина1, В. И. Биматов2
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Представлены результаты численного расчета аэродинамического нагрева элементов конструк-
ции отработанной ступени ракеты при управляемом спуске ее по баллистической траектории. 
Определено влияние начальных траекторных параметров на удельный конвективный и лучистый 
потоки тепла. Для оценки теплового нагружения конструкции отработанной ступени ракеты вве-
ден параметр суммарного удельного потока энергии. Установлено, что в диапазоне начальных 
скоростей движения отработанной ступени ракеты от 1800 м/с до 2600 м/с, увеличение на-
чальной скорости на 200 м/с приводит к увеличению удельного конвективного потока в среднем  
на 11 % для хвостового отсека и бака горючего и на 5 % — для бака окислителя. Доля отве-
денного от поверхности удельного лучистого потока энергии по отношению к удельному кон-
вективному потоку энергии составляет от 0,15 до 0,19 для хвостового отсека, от 0,12 до 0,15 —  
для бака горючего и не более 0,009 — для бака окислителя. Для предварительного этапа оценки 
температурного состояния конструкции отработанной ступени ракеты при движении на балли-
стической траектории предложены эмпирические зависимости. Погрешность результатов рас-
чета по предложенным зависимостям не превышает 12 %.

Ключевые слова: тепловые потоки, ступень ракеты, аэродинамический нагрев, баллистическая 
траектория.

Введение

Разработка перспективных и совершенствова-
ние существующих ракетных средств выведения 
с учетом минимизации техногенного воздействия 
на окружающую среду является актуальной зада-
чей. Одним из подходов по решению данной задачи 
является сокращение и минимизация районов па-
дения отработанных ступеней (ОС) ракет косми-
ческого назначения. Российскими и зарубежными 
разработчиками представлены различные техни-
ческие решения. В работах [1–3] представлены 
технические решения по возвращению ОС ракет  
к месту старта, специальных мест или платформ для 
посадки. Торможение ОС на нисходящем участке 
траектории осуществляется одним или нескольки-
ми штатными жидкостными ракетными двигателя-
ми, работающими на основных компонентах ракет-
ного топлива (КРТ). В работах [4, 5] предлагается 
подход по использованию энергетического ресурса, 
заключенного в испарившихся КРТ, находящихся  
в топливных баках ОС ракеты. В частности, в ра-
боте [6] предлагается обеспечить управляемый увод 
аварийной ступени ракеты в безопасный район её 
падения с учетом наличия значительных остатков 
КРТ в топливных баках ОС.

Для оценки внутрибаковых процессов, в том чис-
ле определения количества испарившихся жидких 
остатков КРТ, оценки температурно-прочностно-
го состояния конструкции ОС ракеты необходимо 
определить тепловое аэродинамическое воздей-
ствие на баллистическом участке траектории.

Постановка задачи

Аналитическому и численному исследованию 
аэродинамического нагрева тел при движении их 
на нисходящей баллистической траектории в атмос-
фере Земли посвящено значительное количество 
работ [7–15] Анализ данных работ показал, что 
аналитические зависимости по расчету аэродинами-
ческого нагрева получены для тел простой формы 
в случае наиболее неполнонагруженного состояния 
в пределах передней критической точки. Отме-
чается, что большинство зависимостей получены  
для гиперзвукового обтекания, в некоторых случа-
ях со скоростями входа в атмосферу Земли более 
7 км/с. 

При разделении ступеней ракет космического 
назначения ОС первой ступени (или вторая сту-
пень при аварийном режиме работы) движется  
со скоростями от 1700 м/с до 2800 м/с с углами на-
клона вектора скорости к горизонту в точке старта 
от 40 град. до 70 град. При движении ОС ракеты 
на нисходящем участке траектории, за счет аэро-
динамического торможения, скорость уменьшается  
от гиперзвузовой до дозвуковой. Применительно 
для расчета температурного состояния поверхности 
ОС ракеты на баллистической траектории имеющи-
еся аналитические зависимости имеют значитель-
ные погрешности. 

Рассмотрим решение задачи температурного на-
гружения конструкции ОС ракеты при движении 
на баллистической траектории за счет аэродинами-
ческого нагрева. 



102

В
. 
Ю

. 
К
У
Д

ЕН
Ц

О
В
, 
А

. 
В
. 
К
У
Д

ЕН
Ц

О
В
, 
Н
. 
А

. 
К
У
З
И
Н
А

, 
В
. 
И
. 
Б
И
М

А
ТО

В
. 
С

. 
10

1–
10

8
V

. 
Y
U
. 
K
U
D
EN

TS
O

V
, 
A

. 
V

. 
K
U
D
EN

TS
O

V
, 
N
. 
A

. 
K
U
Z
IN

A
, 
V

. 
I. 

B
IM

A
TO

V
. 
Р
. 
10

1–
10

8
Принимаем следующую схему движения ОС 

ракеты. После разделения ступеней включается  
в работу система стабилизации движения, при этом 
за счет работы газореактивной системы происхо-
дит разворот ОС ракеты в положение, при котором 
дальнейшее движение ОС ракеты осуществляется 
хвостовым отсеком вперед по траектории. Время 
разворота ОС ракеты не превышает 15 сек.

Математические модели 
и расчётные зависимости

Траекторные параметры движения ОС раке-
ты определяются из системы дифференциальных 
уравнений, записанных при движении в плоскости 
тангажа [16],

 . (1)

Угол тангажа на участке баллистической траек-
тории определяется: 

φ=ϑ–χ+α.                          (2)

При этом угол тангажа и угол наклона вектора 
скорости к местному горизонту связаны соотноше-
ниями:

=Θ+α, ϑ=Θ+χ.                     (3)

В уравнениях (1)–(3) приняты следующие обо-
значения: X, Y — осевая и подъемная аэродинамиче-
ские силы; М — масса ОС; g — ускорение земного 
притяжения на высоте; α, ϑ, Θ, χ — соответственно 
угол атаки, угол наклона вектора скорости к мест-
ному горизонту, угол наклона вектора скорости  
к горизонту в точке старта и угол траектории; V, L, 
H — соответственно текущие значения скорости, 
дальности и высоты полета ОС; R

З
 — радиус Земли.

При расчете аэродинамического нагрева ОС ра-
кеты воспользуемся расчетными зависимостями [17].

В зависимости от скорости движения ОС раке-
ты удельный конвективный тепловой поток опреде-
ляется по следующим зависимостям:

— в области до М ≤ 0,3 

q
к
=α

i
(Т

0
 – T

w
);                      (4)

— в области до 0,3 < М ≤ 10 

 .                    (5)

Критериальные уравнения на изотермической 
непроницаемой поверхности имеют вид:

для ламинарного пограничного слоя

 ;             (6)

для турбулентного пограничного слоя

 .             (7)

Критерии подобия Нуссельта (Nu
w
), Прандтля 

(Pr
w
), Рейнольдса (Re

w
) определяются по следующим 

зависимостям: 

 ;                 ;                    .      (8)

В зависимостях (4)–(8) приняты следующие 
обозначения: α

i
  — коэффициент теплоотдачи для 

ламинарного или турбулентного режима течения;  
с

p
 — теплоемкость воздуха; I

e
, I

1
, I

w
 — соответствен-

но полные энтальпии газового потока при темпе-
ратуре восстановления, температуре вне погранич-

ного слоя и стенки 
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, r — коэффициент восстановления 

энтальпии, равный для ламинарного пограничного 
слоя Pr0,5, а для турбулентного — Pr1/3, I

i
, С

i
 — соот-

ветственно полная энтальпия и массовая концентра-
ция i-го компонента; u

1
 — скорость газового потока 

вне пограничного слоя; μ
w
, λ

w
, ρ

w
 — коэффициенты 

динамической вязкости, теплопроводности и плот-
ности газового потока, определяемые при темпера-
туре стенки; x

эф
 — эффективная длина.

Коэффициент K, учитывающий переменность 
параметров в пограничном слое, можно рассчитать 
по следующим формулам:

для ламинарного режима

 ,                         (9)

где μ*, ρ* вычисляются при условной энтальпии

 ;         (10)

для турбулентного режима

 ,               (11)

показатель степени 
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Коэффициент K
хим

, учитывающий влияние дис-
социации и других реакций на теплопередачу для 
химически замороженного пограничного слоя,  
равен

 ,           (12)

где Le — критерий Льюиса; Q — приведенный те-
пловой эффект диссоциации и рекомбинации воз-
духа.

Для рассматриваемого диапазона скоростей дви-
жения ОС ракеты можно принять [17] Le=1,26…1,23; 
Q=(0,4…0,45)∙104 кДж/кг.

Вязкость воздуха определяется по формуле Са-
терленда [18]

 .           (13)

Постоянная С имеет следующие значе-
ния: С=124 при Т > 1900 C, С=113 при  
0 C < Т < 1900 C.
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Коэффициент теплопроводности воздуха опре-
деляется по формуле [18]:

 .      (14)

Отмечается, что в инженерных расчётах при-
нимают, что переход от ламинарного пограничного 
слоя к турбулентному на плоской пластине проис-
ходит в диапазоне (Re

x
)
кр
=(2…5)∙105. Согласно [17], 

переходная область наблюдается при (Re
x
)
кр
=3,2∙105. 

Переход от формулы ламинарного теплообмена (6) 
к формуле турбулентного теплообмена (7) на по-
верхности ОС ракеты происходит в точке траекто-
рии, в которой значения критериальных уравнений 
совпадают.

Необходимо отметить, что с увеличением вы-
соты (более 80 км) значительно уменьшается плот-
ность атмосферного воздуха. При этом процессы 
теплообмена рассматриваются с позиций теории 
движения тел в разряженной среде. Для оценки 
выбора области течения среды используют число 
Кнудсена (Kn=λ/L

хар
), характеризующее соотноше-

ния значения длины свободного пробега молекулы 
к характерному размеру тела (в данном случае раз-
меру ОС ступени).

При достаточно больших числах Re можно ис-
пользовать соотношение, при котором Kn~M/Re0,5. 
При малых значениях Re, когда размер области 
течения около тела имеет порядок размера самого 
тела, число Кнудсена Kn~M/Re.

В работе [19] выделены следующие границы об-
ластей течения газа:

1) M/Re<0,01; Kn<0,01 — область континуума;
2) 0,01<M/Re<0,3; 0,01<Kn<10 — переходная об-

ласть;
3) M/Re>3, Kn>10 — область свободномолеку-

лярного течения.
Расчет аэродинамического нагрева в области 

континуума проводим по зависимостям (4)–(14).
Течение в переходной зоне наименее всего из-

учено. Точное решение получается на основе урав-
нений Больцмана, которые позволяют определить 
функцию распределения скоростей молекул. 

Для быстрого расчета воспользуемся эмпириче-
скими формулами, полученными для случая тече-
ние вдоль плоской пластины при нулевом угле ата-
ки [17].

Расчетные соотношения имеют следующий вид:

 ,          (15)

где 
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,             (16)

           

,                    (17)

 ,                 (18)

 ,                      (19)
 

,                        (20)
 

.                (21)

Формула (17) справедлива для Kn*<0,1. Для боль-
ших значений Kn* можно воспользоваться зависи-
мостью, полученной на основе обработки графика 
[17], 

 .                   (22)

В области свободно-молекулярного течения вос-
пользуемся зависимостью, полученной для случая 
теплообмена при течении вдоль пластины с нуле-
вым углом атаки [17].

Удельный тепловой поток определяется по фор-
муле

 .                    (23)

Расчет обтекания ОС ракеты проведен с исполь-
зованием программного комплекса ANSYS-CFX.  
В качестве расчетного метода был принята матема-
тическая модель, базирующаяся на основе численно-
го решения уравнений Навье–Стокса, осреднённых 
по Рейнольдсу. В качестве модели турбулентности 
использована SST (Shear Stress Transport) модель [20].

Суммарный удельный тепловой поток на по-
верхность теплообмена ОС ракеты определяется  
по выражению 

qΣ= q
к
 – q

л
.                       (24)

Здесь q
к
, q

л
 — соответственно удельный конвек-

тивный и лучистый тепловые потоки (Вт/м2). 
Для оценки суммарной подведенной энергии  

к ОС ракеты при её движении по баллистической 
траектории за счет аэродинамического воздействия 
по аналогии с выражением (24) введём параметр 
суммарного удельного потока энергии:

qΣОС
= q

кОС
 – q

лОС
.                  (25)

В выражении (25) q
кОС

, q
лОС

 — соответственно 
удельный конвективный и лучистый потоки энер-
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Рис. 1. График траектории движения отработанной ступени 
ракеты на баллистическом участке

Fig. 1. Graph of the trajectory of the spent rocket stage in the 
ballistic section
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гии (Дж/м2), определяемые по следующим зависи-
мостям:

 ;                     ,           (26)

где Т
бал

 — полное время полета ОС ракеты по бал-
листической траектории.

Результаты и обсуждение

Результаты числового расчета аэродинамическо-
го нагрева ОС ракеты при полете на баллистиче-
ской траектории показал, что наиболее существен-
ное воздействие начинает проявляться с высоты  
60 км. При этом максимум наблюдается на вы-
соте 30 км. На тепловое нагружение ОЧ ступени 
оказывает влияние угол наклона вектора скорости  
к горизонту в точке старта.

На рис. 1 представлен график траектории дви-
жения ОС ракеты на баллистическом участке при 
различных начальных углах наклона траектории 
к стартовому горизонту. В качестве прототипа  
по массовым характеристикам приняты параметры 
ОС ракеты космического назначения «Ангара-1.2». 
Параметры на начало движения по баллистической 
траектории: скорость — 2600 м/с; масса ОС раке- 

ты — 15,3 т; площадь миделева сечения — 10,18 м2. 
Параметры атмосферы регламентировались [21]. 

На рис. 2 приведены результаты аэродинамиче-
ского обтекания ОС ракеты для скорости (рис. 2а)  
и температуры (рис. 2б), полученные при модели-
ровании в программном комплексе ANSYS-CFX. 
Представленные результаты моделирования полу-
чены при следующих параметрах: скорость дви-
жения ОС ракеты V=2625 м/с, высота траектории 
полета Н=30 км, параметры атмосферы на дан-
ной высоте [21]: давление р=1172 Па, плотность 
воздуха ρ=1,8∙10–2 кг/м3, температура воздуха  
Т

0
=226 К.
На рис. 3 представлены графики относительной 

скорости (рис. 3а) и относительной температуры 
(рис. 3б) в пристеночной области ОС ракеты. Пара-
метр V

отн
=V

прист
/V

0
, Т

отн
=Т

прист
/Т

0
 — соответствен-

но относительная скорость и температура. V
прист

, 
Т

прист
 и V

0
, Т

0
 — соответственно текущая скорость 

и температура в пристеночной области, скорость  
и температура невозмущенного потока на высоте. 
Параметр L

отн
=L

тек
/L

ОС
 — относительная длина ОС 

ракеты. L
тек

 и L
ОС

 — соответственно текущая длина 
ОС ракеты, отсчитываемая от торцевого шпангоута 
хвостового отсека и полная длина ОС ракеты.

В области хвостового отсека наблюдается тор-
можение потока в пристеночной области, которое 
сопровождается повышением температуры.
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Рис. 2. Результаты моделирования аэродинамического обтекания отработанной ступени ракеты: 
а) скорости; б) температуры

Fig. 2. The results of modeling the aerodynamic flow around the spent rocket stage: a) speed; b) temperature

                                     а)      б)

Рис. 3. Графики относительной скорости (а) и температуры (б) 
в пристеночной области отработанной ступени ракеты

Fig. 3. Graphs of relative velocity (a) and temperature (b) in the wall region of the spent rocket stage
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На рис. 4 представлен график удельного кон-
вективного потока энергии для хвостового отсека 
для различных начальных скоростей и начальных 
углах наклона вектора скорости к горизонту в точ-
ке старта (Θ=40,50,60 град.). Увеличение начальной 
скорости на 200 м/с приводит к увеличению удель-
ного конвективного потока в среднем на 11 %, уве-
личение угла наклона вектора скорости к горизонту 
в точке старта на 10 град. приводит к увеличению 
удельного конвективного потока на 1 %.

На рис. 5 и рис. 6 соответственно приведе-
ны графики, характеризующие удельный конвек-
тивный поток энергии (q

кОС
) и долю отведенного  

от поверхности удельного лучистого потока энер-
гии (q

лОС.отн
=q

лОС
/q

кОС
) для хвостового отсека и то-

пливных баков окислителя и горючего. 
Зависимости получены для различных началь-

ных значений скорости движения ОС ракеты, при 
начальном угле наклона вектора скорости к гори-
зонту в точке старта (Θ=60 град.). 

Отличие тренда на рис. 5 и 6 для бака окислите-
ля объясняется температурой поверхности стенки 
ёмкости. В качестве окислителя используется кри-
огенный кислород. В качестве горючего — жидкий 
керосин, имеющий более высокую температуру 
эксплуатации.

В диапазоне начальных скоростей движения от-
работанной ступени ракеты от 1800 м/с до 2600 м/с, 
увеличение начальной скорости на 200 м/с приво-
дит к увеличению удельного конвективного потока 
в среднем на 11 % для хвостового отсека и бака 
горючего и на 5 % — для бака окислителя.

Доля отведенного от поверхности удельного лу-
чистого потока энергии по отношению к удельному 
конвективному потоку энергии составляет от 0,15 
до 0,19 для хвостового отсека, от 0,12 до 0,15 — для 
бака горючего и не более 0,009 — для бака окисли- 
теля.

Для предварительного этапа оценки температур-
ного состояния конструкции ОС ракеты при движе-
нии на баллистической траектории можно рекомен-
довать следующие расчетные зависимости:

— для хвостового отсека

 ;                  (27)

— для бака горючего

 ;                  (28)

— для бака окислителя

 .                  (29)

В зависимостях (27)–(29) V
ОС

 выражена в м/с; 
Θ — в град. 

Отмечается, что погрешность результатов рас-
чета по зависимостям (27)–(29) не превышает 12 %.

Заключение

Представлены результаты численного модели-
рования аэродинамического нагрева элементов 
конструкции ОС ракеты при её движении на бал-
листическом участке при различных начальных 
баллистических параметрах. 

Показано, что увеличение начальной скорости 
движения ОС ракеты приводит к практически ли-
нейному увеличению удельного конвективного по-
тока, подводимого к поверхности теплообмена. 

Рис. 4. График удельного конвективного потока энергии 
для хвостового отсека

Fig. 4. Graph of the specific convective energy flow for the tail 
compartment

Рис. 5. График удельного конвективного потока энергии, 
подведенного к поверхности 

отработанной ступени ракеты
Fig. 5. Graph of the specific convective energy

 flow brought to the surface of the spent rocket stage

Рис. 6. График доли удельного лучистого 
потока энергии, отведенного от поверхности

 отработанной ступени ракеты
Fig. 6. Graph of the fraction of the specific radiant energy flux 

diverted from the surface of the spent rocket stage
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На основе результатов моделирования теплового 

нагружения разработаны эмпирические зависимо-
сти по расчету тепловых потоков к элементам кон-
струкции ОС ракеты на баллистическом участке 
траектории.
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THERMAL LOADING OF SPENT ROCKET STAGE STRUCTURE 
DURING BALLISTIC DESCENT

V. Yu. Kudentsov1, A. V. Kudentsov1, N. A. Kuzina1, V. I. Bimatov2

1 Omsk State Technical University, 
Russia, Omsk, 11 Mira Ave., 644050

 2 Tomsk State University, 
Russia, Tomsk, 36 Lenin Ave., 634050 

The results of a numerical calculation of the aerodynamic heating of a spent rocket stage structural 
elements during its controlled descent along a ballistic trajectory are presented. The influence of the 
initial trajectory parameters on the specific convective and radiant heat fluxes is determined. To assess 
the thermal loading of the spent rocket stage structure, the parameter of the total specific energy flux 
is introduced. It has been established that in the range of initial speeds of the spent rocket stage from 
1800 m/s to 2600 m/s, an increase in the initial speed by 200 m/s leads to an increase in the specific 
convective flow by an average of 11 % for the tail compartment and the fuel tank and by 5 % for the 
oxidizer tank. The share of the specific radiant energy flux withdrawn from the surface in relation to the 
specific convective energy flux is from 0,15 to 0,19 for the tail compartment, from 0,12 to 0,15 for the 
fuel tank and not more than 0,009 for the oxidizer tank. Empirical dependencies are proposed for the 
preliminary stage of assessing the temperature state of the spent rocket stage structure when moving 
on a ballistic trajectory. The error of the calculation results according to the proposed dependencies 
does not exceed 12 %.

Keywords: heat flows, rocket stage, aerodynamic heating, ballistic trajectory.
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