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класс материалов теплозащитного покрытия. Авторами предложена новая конструктивная схема теп-
лозащитного покрытия – панельная. Переход к панельному типу теплозащитного покрытия позволит 
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will allow significant simplification of the variety of the heat tests, as well as facilitation of the descent module 
assembly and servicing of its systems. 
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Введение 
Ключевой проблемой пилотируемой космо-

навтики является разработка системы тепловой 
защиты спускаемого аппарата (СА) при воз-
вращении на Землю. Развитию и совершенство-
ванию теплозащиты космических аппаратов 
были посвящены работы известных ученых,  
таких как В.С. Авдуевский, Ю.В. Полежаев, 
В.С. Зарубин, С.В. Резник. Были проведены 
теоретические и экспериментальные исследо-
вания в ПАО «РКК «Энергия» им. С.П. Королё-
ва», «ЦНИИМАШ», НПО «Композит», ФГУП 
ЦАГИ им. профессора Н.Е. Жуковского, в МГТУ 
им. Н.Э. Баумана, МГУ имени М.В. Ломоносо-
ва и др. Но современные аэродинамические 
трубы не способны разогнать воздушный поток 
до больших сверхзвуковых скоростей, а их 
диаметр не всегда позволяет провести необхо-
димые испытания. Таким образом, исследова-
ние наиболее эффективной системы теплоза-
щитного покрытия остается актуальным и на 
сегодняшний день.  

Инженерная практика 
при проведении тепловых расчетов 

Расчет баллистических характеристик пока-
зывает, что вход в атмосферу Земли при воз-
вращении после Марсианской экспедиции осу-
ществляется со скоростями, существенно пре-
вышающими вторую космическую скорость, 
порядка 13–18 км/с [1]. Наиболее приемлемое 
для проектирования основного варианта воз-
вращения полагается скорость входа 15 км/с, 
так как для скоростей входа, превышающий 
15 км/с, коридор входа становится настолько 
узким, что любые погрешности в информации 
по углам входа, высотам и скоростям, получен-
ные бортовыми средствами, могут привести  
к серьезным затруднениям при удержании ап-
парата внутри коридора входа даже в том слу-
чае, когда с помощью предварительной коррек-
ции было обеспечено запланированное попада-
ние аппарата в заданный коридор [2]. 

Исследования показали [3, 4], что при входе 
с большими сверхзвуковыми скоростями входа 
необходимо перейти от традиционных схем 
спускаемых аппаратов типа «Союз» и «Апол-
лон» с большими радиусами притупления лобо-
вого щита и малым аэродинамическим каче-
ством к СА с малым радиусом притупления но-
совой части и повышенным аэродинамическим 
качеством (большим 1). Таким образом, СА 
класса «Несущий корпус» могут рассматри-
ваться в качестве наиболее приемлемых кон-
фигураций для решения поставленной задачи  
о возвращении пилотируемого аппарата марси-
анской экспедиции. В данной работе тепловой 
анализ был проведен для СА (рис. 1), разрабо-
танного с целью обеспечения наибольшего бо-
кового маневра при сохранении максимальной 
плотности заполнения внутреннего объема 
спускаемого аппарата [5]. 

При входе СА в атмосферу Земли кинетиче-
ская энергия потока переходит в другие формы 
энергии, прежде всего в тепловую. Тепловая 
энергия, подведенная извне к обшивке СА, ча-
стично рассеивается за счет излучения от наг-
ретой поверхности, частично поглощается или 
уносится, и частично аккумулируется за счет 
теплоемкости конструкции СА [6]. 

При больших сверхзвуковых скоростях тем-
пература заторможенного у поверхности СА 
воздуха может достигать нескольких тысяч 
градусов, что приводит к диссоциации воздуха 
с поглощением энергии, которая в дальнейшем 
может выделиться при рекомбинации атомов на 
поверхности [7]. Таким образом, поверхность 
СА подвергается воздействию совместных кон-
вективных и лучистых тепловых потоков. При 
этом наиболее интенсивному нагреву подверга-
ется его носовая часть. 

В инженерной практике широкое распро-
странение получили следующие зависимости 
для расчета тепловых потоков. 

При достаточной плотности воздуха (в кон-
тинуальной среде) различают ламинарный и 
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турбулентный режимы течения. В случае лами-
нарного течения частицы движутся по вполне 
определенным гладким траекториям. В турбу-
лентном потоке это движение выглядит более 
хаотическим. Для определения того, какой из 
режимов реализуется в каждый момент времени 
спуска, существует критерий подобия – число 
Рейнольдса [8]. 

   Re =
V R⋅
ν

, (1) 

где V, м/с – скорость набегающего потока; R, м – 
характерный размер (радиус сферического за-
тупления носовой части); ν , м2/с – коэффи-
циент кинематической вязкости атмосферы. 

В условиях ламинарного режима обтекания 
( 6Re 10< ) величина плотности конвективного 
теплового потока на сферическом затуплении 
может быть использована зависимость, пред-
ложенная Н.Х. Кемпом и Ф.Р. Ридделлом [9]:  

     lq =
0,5 3,25

0 1

31500

k

V
VR

   ρ
⋅ ⋅   ρ   

, ккал/м2сек, (2) 

где ρ и ρ0 – плотность атмосферы соответствен-
но в расчетный момент и на поверхности Зем-
ли; V1к = 7900 м/с – первая космическая ско-
рость для Земли. 

В условиях турбулентного обтекания величи-
на плотности конвективного теплового потока 
может быть определена по формуле М. Сибул-
кина [10]: 

       tq =
3,190,8

5
0,2

1
2,75 10

k

V
VR
 ρ

⋅ ⋅ ⋅  
 

, ккал/м2сек. (3) 

Плотность радиационного теплового потока 
оцениваем по формуле, предложенной В.В. Ан-
дреевским [11]: 

            rq =
1000

k
L

p
VA R  ⋅ ⋅ρ ⋅ 

 
, ккал/м2сек. (4) 

Значения для Ap, L и k устанавливаются для 
трех диапазонов скоростей полета (см. табл. 1). 

Таблица 1. Значения параметров Ap, L и k в зависи-
мости от диапазона скорости полета 

V V < 8,5 
км/сек 

8,5 < V < 11,6 
км/сек 

V > 11,6 
км/сек 

Ap 1,038·10–4 2,28·10–18 8,405·10–5 
L 1,68 1,41 1,3 
k 7,4 20,0 8,0 

 
Температура теплоизолированной стенки  

в критической точке была определена с помо-
щью закона Стефана – Больцмана, применение 
которого на несколько десятков градусов завы-
шает температуру теплоизолированной стенки, 
но существенно не искажает общую картину 
нагрева поверхности спускаемого аппарата: 

 
0,25( )( ) q tT t  =  ε ⋅σ 

, К. (5) 

 
Рис. 1. Космический аппарат для спуска в атмосфере планеты 
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Рис. 2. Изменение плотности тепловых потоков по времени 
спуска: q – суммарный тепловой поток, qk – конвективный 
тепловой поток, qr –радиационный тепловой поток 

Особенности системы 
теплозащитного покрытия СА 

больших сверхзвуковых скоростей спуска 
Расчеты показали, что температура нагрева 

поверхности СА в критической точке (рис. 3) 
довольно велика, поэтому в конструкции СА 
рекомендовано применение особой теплоза-
щита абляционного типа. В качестве основно-
го материала покрытия сегментально-кони-
ческой поверхности СА предлагается испо-
льзовать материалы, близкие к капронофе-
нольным (ПКТ-11КФЛ – композиция на основе 
прошивной кремнеземно-капроновой ткани 
марки ПВП-КТК и фенольно-формальдегид-
ного связующего) [12]. Толщина покрытий вы-
бирается в соответствии с эпюрой тепловых по-
токов (конвективных и радиационных). В каче-
стве теплоизоляционного подслоя по всей 
поверхности аппарата используются комбина-
ция традиционных материалов типа волокни-
стого изоляционного материала (ВИМ) и ме-

таллосот (титановые и стальные соты. В носо-
вой точке, подверженной самому интенсивному 
нагреву, в качестве материалов для теплозащи-
ты используется углерод-углеродные компози-
ционные материалы [13]. 

Целесообразно рассмотреть возможность 
выполнения конструкции системы теплозащит-
ного покрытия в виде панельного. Это позволит 
провести полный цикл испытаний отдельных 
панелей на стендах с самыми разнообразными 
программами тепловой обработки. Создание 
панельной конструкции внешнего теплозащит-
ного покрытия позволит существенно улучшить 
технологию сборки спускаемого аппарата, 
предусмотреть необходимый объем в подпа-
нельном пространстве для размещения трубо-
проводов системы исполнительных органов 
спуска, элементов оборудования систем обес-
печения жизнедеятельности и систем терморе-
гулирования, пиротехнических систем, удалив 
их из жилой гермокабины экипажа. При этом 
съемность панелей обеспечивает хороший до-
ступ к этим системам для замены и ремонта их 
в случае необходимости. Поскольку значитель-
ная часть поверхности СА находится в зоне 
умеренного теплового воздействия, то исполь-
зование панельного теплозащитного покрытия 
позволит рассмотреть применение различных 
материалов для каждой зоны нагрева для опти-
мизации массовых характеристик системы теп-
лозащиты.  

При организации панельного выполнения 
внешнего теплозащитного покрытия стоит при-
нимать во внимание следующие условия: 

1. Спускаемый аппарат класса «Несущий 
корпус» существенно отличается от упрощен-
ных схем спускаемых аппаратов классов «Союз» 
и «Аполлон». 

2. На аппарате имеются многочисленные 
вырезы и наличие теплозащищенных крышек 
конструктивных элементов и аппаратуры, тре-
бующих выхода во внешнее пространство 
(крышка посадочного люка, крышки систем 
комплекса средств посадки, парашютного кон-
тейнера, гермоплаты, накладки перецепочных 
звеньев парашютных систем и т.д.). 

3. На сегодняшний день существенно 
осложнена разработка универсального обору-
дования для проведения термоструктурного из-
готовления большеразмерного макета теплоза-
щитного пакета спускаемого аппарата больших 
габаритов. 

 
Рис. 3. Изменение температуры нагрева поверхности СА в кри-
тической точке по времени спуска 
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4. Эпюры тепловых потоков на поверхности 
аппарата имеют сложный вид и сильно зависят 
от варианта траектории спуска, что влияет на 
распределение толщин покрытия внешнего слоя 
теплозащитного покрытия. 

5. На аппарате целесообразно принять ком-
поновочные решения о выносе из герметичного 
отсека спускаемого аппарата больших маги-
стральных систем, которые могут представлять 
опасность для экипажа в случае аварийной раз-
герметизации. Рационально размещать в объеме 
полости между внешним теплозащитным по-
крытием и силовым герметичным отсеком тру-
бопроводы системы исполнительных органов 
спуска (одно- и двухкомпонентное топливо), 
магистрали системы терморегулирования, тру-
бопроводы подачи кислорода, магистрали сбро-
са отходов системы обеспечения жизнедеятель-
ности и т. д. Кроме того, в указанных негерме-
тичных полостях рационально устанавливать 
микродвигатели системы исполнительных ор-
ганов спуска, научную и диагностическую ап-
паратуру, оптические приборы, баки с жидкими 
компонентами и баллоны высокого давления. 
Все эти элементы, вынесенные за пределы гер-
моотсека кабины экипажа, получают возмож-
ность для внешнего обслуживания на всех ста-
диях подготовки спускаемого аппарата без до-
ступа в кабину экипажа. 

6. Панельный способ дает возможность для 
существенной экономии массовых характери-
стик за счет использования в зонах умеренного 
нагрева пакетов теплозащиты класса экранных 
систем, с отказом от внешних композитных 
оболочек типа асбестовые ткани, специальный 
стеклотекстолит фольгированный, капронофе-
нольные и т.д. 

7. Для использования спускаемого аппарата 
в межпланетных экспедициях с необходимо-
стью перехода к повышенным скоростям входа 
в атмосферу Земли (Лунная и Марсианская тра-
ектории) панельная конструкция дает возмож-
ность быстрого переоборудования спускаемого 
аппарата с заменой теплозащитных панелей  
на конструкции с увеличенными тепловыми ха-
рактеристиками. 

Авторы предлагают разбить поверхности 
спускаемого аппарата на ряд панелей и кон-
структивных элементов с последующей уста-
новкой их на фланцы гермокабины экипажа и 
на силовые элементы конструкции (продольные 
и поперечные нервюры, стрингерные панели, 

конструктивные опорные точечные элементы). 
При этом размер панели может рационально 
варьироваться от 0,5 × 0,8 м до 0,8 × 1,5 м. 

Силовой подслой панели представляется  
в виде трехслойной конструкции с использова-
нием сотовых панелей. 

Точечное крепление выполненной индиви-
дуальной панели к корпусу осуществляется 
извне с последующим закрытием болтового со-
единения теплозащитной пробкой из материала 
класса специальный стеклотекстолит фольгиро-
ванный или класса асбестовые ткани. 

На наружной стороне теплозащитной панели 
выполняется установка 10–16 элементов внеш-
них теплозащитных плиток. 

В зонах с пониженной тепловой нагрузкой 
плитки выполняются по схеме: 

• сталь (титан) +  стекловолокнистые мате-
риалы, 

• сталь (титан) + многослойная экранная 
вставка + металлосоты. 

Зазоры между плитками и между панелями 
выполняются с учетом рекомендаций по непро-
хождению внешнего потока от нагретого по-
граничного слоя внутрь незагерметизированно-
го объема. Допускается в ряде случаев (по кон-
структивным соображениям) применение 
герметизирующих высокотемпературных зама-
зок или специальное перекрытие состыковав-
шихся панелей. 

В отличие от клеевого соединения много-
численных многоразовых плиток корабля 
Space Shuttle разработанная конструкция пане-
лей с механическим креплением несущих па-
нелей и теплозащитных плиток обеспечивает 
повышенную безотказность системы теплоза-
щиты (рис. 4). 

Как известно, при формировании теоретиче-
ского чертежа спускаемого аппарата использу-
ется ограниченное количество расчетных точек 
для расчета теплового режима по его поверхно-
сти (до 11–15). При этом предполагается отсут-
ствие перетекания тепла по внешней поверхно-
сти, а только прогрев пакета по слоям теплоза-
щитного покрытия. 

Для разработки конструкции покрытия и ор-
ганизации производственно-материаловедче-
ского проектирования стендовой оснастки ис-
пользуется плавное осреднение покрытия теп-
лозащитных пакетов, что приводит к откло-
нению от идеализированных тепловых эпюр 
тепловых потоков wq  и температур нагрева wT . 

https://www.%D0%BA%D0%BE%D0%BC%D0%BF%D0%B0%D0%BD%D0%B8%D1%8F-%D0%BA%D0%BE%D0%BD%D0%B4%D0%BE%D1%80.%D1%80%D1%84/steklotekstolit-nefolgirovannyj-sst/
https://www.%D0%BA%D0%BE%D0%BC%D0%BF%D0%B0%D0%BD%D0%B8%D1%8F-%D0%BA%D0%BE%D0%BD%D0%B4%D0%BE%D1%80.%D1%80%D1%84/steklotekstolit-nefolgirovannyj-sst/
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При этом приходится с учетом заданных 
ограничений по тепловому режиму материалов 
в слоях использовать осредненные максималь-
ные толщины, не допуская прогрева в выбран-
ных точках. 

При создании конструктивной схемы СА 
необходимо соблюсти требования постоянной 
толщины суммарного теплозащитного слоя в 
целях правильного конструктивного воплоще-
ния пиротехнических элементов отстрела кры-
шек и размещения датчиков аппаратуры опре-
деленных габаритов. Поэтому для оптимизации 
конструкции остальных систем приходится ис-
пользовать избыточные толщины легковесного 
теплоизоляционного слоя типа волокнистого 
изоляционного материала в донной и затенен-
ной области СА, где можно было бы обойтись и 
меньшими толщинами всего слоя. При разра-
ботке схемы панельного варианта теплозащит-
ного покрытия можно рассматривать толщины 
теплозащитных материалов пакета одинаковы-
ми для всей панели. Экономия по массе может 
достигаться за счет замены части подслоя на 
еще более легковесные композиции типа ме-
таллосот. 

Теплозащитное днище также рационально 
выполняется панельного типа, однако размеры 
панели могут быть существенно увеличены 
(рис. 5). 

 
Рис. 5. Развертка СА «Несущий корпус» (конструктивные эле-
менты, люки и гермовводы на панелях условно не показаны) 

 
Рис. 4. Узлы крепления теплозащитных панелей 
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Также представляется интересным провести 
отработку панельного теплозащитного покры-
тия на спускаемом аппарате «Союз». Его теп-
ловая защита включает более 200 различных 
элементов из композитных материалов, кото-
рые изготавливаются по специальным техноло-
гиям прессования, вакуумно-автоклавного фор-
мования, пропитки, механической обработки  
и др. [14, 15]. Самые крупные из них: лобовой 
теплозащитный экран (D 2,2 м) и теплозащит-
ная оболочка корпуса (D 2,2 м, высота 1,8 м). 
При этом стоит отметить, что теплозащитная 
оболочка корпуса спускаемого аппарата «Союз» 
проходит термообработку в автоклаве при фик-
сированном тепловом режиме для всей боковой 
поверхности, что не всегда рационально для тех-
нологии изготовления (рис. 6). При этом после 
сборки теплозащитного покрытия доступ к та-
ким системам, как система исполнительных ор-
ганов спуска, системы обеспечения жизнедея-
тельности и терморегулирования, представля-
ется весьма затруднительным.  

Использование панельного теплозащитного 
покрытия позволит использование различных 
материалов в соответствие с температурами 
нагрева в различных зонах нагрева спускаемого 
аппарата (рис. 7) [16]. 

 
Рис. 6. Обжиг теплозащитного покрытия спускаемого аппа-
рата «Союз» в автоклаве 1 – автоклав, 2 – элемент теплоза-
щитного покрытия 

Заключение 
Предлагаемый способ организации теплоза-

щитного покрытия существенно облегчит про-
цесс производства системы теплозащиты, а так-
же ее установку на спускаемый аппарат. Съем-

 
Рис. 7. Схема распределения температур и состояния теплозащитного покрытия на боковой поверхности спускаемого аппара-
та «Союз» 
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ность панелей теплозащитного покрытия позво-
лит упростить обслуживание систем, размещен-
ных в полости между тепловым защитным по-
крытием и гермокабиной экипажа, а также опе-
ративно заменить панели для переоборудования 
спускаемого аппарата при возвращении спуска-
емого аппарата на Землю с повышенными ско-
ростями входа.  
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