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Рассмотрены вопросы теплового проектирования композитной конструкции крыла субор‑
битального многоразового космического аппарата туристического класса. Внешние тепло‑
вые нагрузки, действующие на крыло и корпус аппарата во время его спуска в атмосфере, 
определялись на основе математического моделирования процесса аэродинамического об‑
текания. Для этих нагрузок решалась задача нахождения оптимального распределения тол‑
щины теплозащитного покрытия по поверхности крыла.
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Введение

В прошлом основную роль в развитии косми‑
ческого сектора экономики играло государство, 
так как являлось его основным инвестором. Од‑
нако в последнее время наблюдается значитель‑
ный рост частного финансирования космических 
технологий: спутниковой связи, многоразовых 
космических аппаратов, средств исследования 
дальнего космоса и др.

К перспективным направлениям развития кос‑
мической деятельности относится туризм. C эко‑
номической точки зрения более привлекательным 
для пассажиров является суборбитальный косми‑
ческий туризм, так как он является менее дорого‑
стоящим по сравнению с орбитальным и лунным 
и предполагает менее строгие требования к со‑
стоянию здоровья и предполетной подготовке [1].

По мере развития ключевых технологий су‑
ществует возможность того, что суборбиталь‑
ный космический полет станет не только развле‑
чением, но и предпосылкой к развитию нового 
поколения средств транспортировки пассажи‑
ров и грузов [2]. В перспективе технологии, раз‑
рабатываемые для космического туризма, могут 

быть также использованы для обеспечения бы‑
строго перемещения людей из одной точки пла‑
неты в другую [3].

В мире над созданием многоразового косми‑
ческого аппарата туристического класса (МКА 
ТК) работает более 40 частных компаний [4]. 
Сегодня наиболее известными являются Virgin 
Galactic [5], XCOR Aerospace [6], Copenhagen 
Suborbi tals [7], Dassault Aviation [8], Airbus [9], 
Космокурс [10], Scaled Composites [11] и др.

В МГТУ им. Н. Э. Баумана в течение не‑
скольких лет также ведутся работы по проекти‑
рованию суборбитального крылатого аппарата 
«Одуванчик» [12] (рис. 1). Он выполнен по са‑
молетной схеме с высоко расположенным тре‑
угольным крылом прямой стреловидности по пе‑
редней кромке. Длина аппарата составляет 9.4 м, 
высота – 3.7 м (при выпущенном шасси), размах 
крыла – 8.25 м, а его площадь – 33 м 2. Крылатая 
схема аппарата и небольшие габаритные разме‑
ры обеспечивают его маневренность и комфорт‑
ную посадку.

Повышение экономической эффективности 
МКА ТК возможно за счет создания и примене‑
ния новых долговечных материалов с высокой 
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В системах тепловой защиты космических ап‑
паратов используются различные принципы бло‑
кирования подвода тепла к силовой конструкции. 
Особый интерес представляет абляционная теп‑
ловая защита, предполагающая унос материала 
в результате теплового и газодинамического воз‑
действия [14].

Целью данной работы является определение 
облика теплозащитного покрытия крыла как важ‑
нейшего элемента, в значительной мере опреде‑
ляющего конструктивно‑технологическое совер‑
шенство МКА ТК. Исследования по оптимизации 
конструкции крыла МКА ТК показали [15], что 
для достижения большей весовой эффектив ности 
целесообразно разбиение крыла на отдельные 
секции. При этом в работе [15] доказано, что наи‑
лучшим вариантом с точки зрения массы являет‑
ся крыло с продольным разбиением на секции.

В конструкции крыла МКА ТК планируется 
применить гиб ридные полимерные композици‑
онные материалы. Они обладают большим по‑
тенциалом, так как дают возможность получить 
требуемые характеристики за счет совместного ис‑
пользования различных типов наполнителей и свя‑
зующих компонентов. Применение разнородных 
составляющих гибридных полимерных компози‑
ционных материалов позволяет получить материал 
с требуемой удельной жесткостью и прочностью, 
массой, стоимостью, ударной вязкостью, разме‑
ростабильностью и др. [16]. По результатам ис‑

следований, проведенных в [17], 
в качестве наполнителей для 
изготовления обшивки крыла 
МКА ТК было решено исполь‑
зовать стеклоткань и углерод‑
ную однонаправленную ленту 
(рис. 2). Обшивка представля‑
ет собой трехслойную конструк‑
цию, состоящую из двух не‑
сущих слоев из гибридных 
полимерных композиционных 
материалов и легкого арамидно‑
го сотового заполнителя, распо‑
ложенного между ними. В кры‑
ле также предусмотрены два 
продольных подкрепляющих 
элемента – лонжерона. Пред‑
полагается, что лонжероны из‑
готовлены из углеродной одно‑
направленной ленты с углами 
укладки [0°/+45°/90°].

удельной прочностью и жесткостью, разработ‑
ки эффективных многоразовых двигателей и ра‑
кетных топлив, а также систем теплозащиты. Со‑
здание эффективной тепловой защиты является 
важным этапом работы, так как при спуске в ат‑
мосфере высокоскоростной аппарат испытыва‑
ет значительный нагрев вследствие действия ин‑
тенсивных скачков уплотнения, неравновесных 
процессов в газовой среде, высокоэнтальпийных 
потоков и др. Однако опыт создания систем теп‑
ловой защиты орбитальных МКА малоприме‑
ним к аппаратам туристического класса в связи 
с сильным различием условий входа в атмосферу 
и гораздо более жесткими экономическими огра‑
ничениями [13].

Рис. 2. Соотношения модуля упругости с удельной стоимостью единицы объема для 
натуральных и синтетических волокон, композиционных материалов из натуральных 
и синтетических волокон [16] 

Рис. 1. МКА ТК «Одуванчик», МГТУ им. Н. Э. Баумана
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Определение теплофизических 
характеристик материалов обшивки 

крыла МКА ТК

Для теплового проектирования крыла необхо‑
димы полные и достоверные сведения о харак‑
теристиках используемых материалов, которые 
зачастую отсутствуют в справочной литературе. 
Экспериментальное определение характеристик 
и, тем более, оптимизация структуры материа‑
лов сопряжены с большими временными и фи‑
нансовыми затратами и поэтому малоприменимы 
на этапе проектирования. В связи с этим в послед‑
нее время развивается расчетно‑теоретический 
подход к определению характеристик материалов 
[18], основанный на создании модели представи‑
тельного элемента объема материала и вычисле‑
нии его характеристик с помощью специализиро‑
ванного программного обеспе чения.

Подобная методика определения теплофизи‑
ческих характеристик гибридного полимерно‑
го композиционного материала, применяемого 
в конструкции крыла МКА ТК, была использова‑
на в [19] и показала хорошее согласие теоретичес‑
ких оценок с результатами экспериментальных 
исследований. Однако в работе [19] были иссле‑
дованы только характеристики гибридного поли‑
мерного композиционного материала, в то время 
как в состав обшивки входит слой сотового за‑
полнителя. Определение эффективного коэффи‑
циента теплопроводности сотового заполнителя 
являлось самостоятельной и достаточно сложной 
задачей, что связано с комбинированным характе‑
ром теплообмена, происходящего внутри сотовой 
ячейки, который включает в себя кондуктивный 
перенос тепла по ее стенкам и радиационную 
теп лопередачу внутри.

Для определения теплофизических характе‑
ристик сотового заполнителя была построена гео‑

метрическая модель представительного элемента 
объема, которая ввиду естественной периодично‑
сти сотового заполнителя включала в себя еди‑
ничную ячейку, толщина стенки которой состав‑
ляла 0.085 мм, а высота – 10 мм. Дополнительно 
в состав представительного элемента включались 
высокотеплопроводные обкладки, которые гаран‑
тировали постоянство теплового потока на его 
внешних поверхностях. Считалось, что на про‑
тивоположных гранях обкладок заданы различ‑
ные, но мало отличающиеся между собой, значе‑
ния температуры T1 и T2 (abs(T1–T2) << T1) (рис. 3). 
При моделировании радиационного теплообмена 
внутри сотовой ячейки ее поверхности принима‑
лись диффузно‑отражающими и излучающими 
со степенью черноты ε = 0.9.

На рис. 4 показано распределение температур 
в сотовом заполнителе представительного эле‑

Рис. 3. Схема расчета эффективной теплопроводности сото‑
вой ячейки: 1, 3 – высокотеплопроводные обкладки; 2 – сото‑
вая ячейка

Рис. 4. Температурное поле в сотовой ячейке для расчета поперечной (а) и продольной (б) теплопроводности. Температура в К
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мента объема при моделировании переноса теп‑
ла в поперечном и продольном направлениях для 
случая T1 = 501 К и T2 = 499 К. Полученные в ре‑
зультате расчета значения теплового потока че‑
рез ячейку позволили определить эффективный 
коэффициент теплопроводности сотового запол‑
нителя.

По результатам моделирования были получе‑
ны зависимости эффективной теплопроводнос‑
ти сотового заполнителя от температуры в по‑
перечном и в продольном направлениях (рис. 5). 
Резкий рост (более чем в 10 раз) эффективной 
теплопроводности материала сотового заполни‑
теля в области высоких температур объясняется 
превалирующей ролью радиационного механиз‑
ма переноса тепла в объеме ячейки.

При проведении теплового проектирования 
обшивка крыла рассматривалась как однослой‑
ный ортотропный материал, теплофизические ха‑
рактеристики которого определялись по зависи‑
мостям для многослойной пластины [20].

Моделирование аэродинамического 
обтекания

Для определения тепловых нагрузок, которые 
возникают в процессе полета МКА ТК, прово‑
дилось моделирование аэродинамического об‑
текания в модуле Fluent программного пакета 
ANSYS. Для анализа была рассмотрена наибо‑
лее теплонагруженная точка траектории, соответ‑
ствующая высоте полета 50 км. Использовалась 
модель аппарата с органами аэродинамическо‑
го управления, которые оказывают значительное 
влияние на распределение скорости и давления 
на корпусе и крыле.

Рассматривалась задача об обтекании МКА 
ТК однородным сверхзвуковым потоком со ско‑
ростью 3.5 М. Геометрическая модель аппарата 
приведена на рис. 6, а. Была построена расчет‑
ная область, размеры которой обеспечивали кор‑
ректное решение вблизи аппарата. Размер рас‑
четной области выбирался таким образом, чтобы 
возникающие краевые эффекты, связанные с от‑
ражением потока от стенок области, не сказыва‑
лись на решении вблизи обтекаемого тела.

Из результатов моделирования следует, что 
в самой теплонагруженной точке при спуске 
аппарата в плотных слоях атмосферы темпе‑
ратура газа у поверхности МКА ТК достигает 
770 К (рис. 6, б).

Определение температурного состояния 
крыла МКА ТК

Моделирование прогрева крыла при входе ап‑
парата в плотные слои атмосферы проводилось 
в пакете программ ANSYS Workbench в модуле 
Transient Thermal. Считалось, что в дополнение 

Рис. 5. Зависимость эффективной теплопроводности от тем‑
пературы: 1 – в продольном направлении; 2 – в поперечном 
направлении

Рис. 6. Геометрическая модель МКА ТК (а) и температура газа, К, у поверхности МКА ТК на высоте 50 км (б) (1 – наветренная 
сторона крыла; 2 – подветренная сторона крыла)

а б
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бы за время полета температура обшивки крыла 
не превысила допустимой. Для определения ра‑
ционального распределения толщины покрытия 
по поверхности аппарата была проведена пара‑
метрическая оптимизация, целью которой была 
минимизация массы ТЗП крыла при ограничении 
на максимальную температуру обшивки в 623 К. 
По соображениям технологичес кого характе‑
ра принималось, что толщина ТЗП каждой сек‑
ции может изменяться согласно линейному зако‑
ну по размаху и профилю крыла. Максимальная 
толщина ТЗП принималась равной 20 мм, а шаг 
дискретизации выбирался равным 2.5 мм. До‑
полнительно накладывалось ограничение в виде 
равенства толщин покрытия на стыках секций. 
Для решения задачи оптимизации использовался 
генетический алгоритм. Распределение толщины 
ТЗП по поверхности крыла приведено на рис. 7. 
В результате моделирования было выявлено, что 
в установке дополнительной тепловой защиты 
нуждаются только секции 3 и 4.

На рис. 8 представлено распределение темпе‑
ратуры по поверхности обшивки из гибридно‑
го полимерного композиционного материала, ко‑
торое показывает, что данное ТЗП обеспечивает 
эффективную защиту поверхности и предотвра‑
щает перегрев композиционного материала. Мас‑
са ТЗП составила 50 кг, что не превышает 15% 
от общей массы крыла МКА ТК.

к аэродинамическому нагре‑
ву, величина и распределение 
которого импортировалась из 
ANSYS Fluent, во внутреннем 
объеме крыла имеет место ра‑
диационный теплообмен меж‑
ду его неравномерно нагретыми 
участками. Также учитывался 
сброс радиационной энергии 
с внешней поверхности крыла 
в окружающую среду.

Анализ показал, что максимальная темпе ра‑
тура на поверхности аппарата достигает 695 К 
и превышает теплостойкость полиимидного свя‑
зующего, используемого в конструкции, кото‑
рая составляет не более 623 К [21]. Данный факт 
свидетельствует о необходимости применения 
специальной тепловой защиты крыла МКА ТК.

Разработка теплозащитного покрытия 
крыла МКА ТК

Для предохранения конструкции крыла МКА 
ТК от перегрева при спуске в плотных слоях ат‑
мосферы требуется нанесение на поверхность 
обшивки крыла специального теплозащитного 
покрытия (ТЗП). Рассматривалось несколько ва‑
риантов таких покрытий: углерод‑керамические 
композиционные материалы с регулируемой по‑
ристостью [22], абляционные теплозащитные по‑
крытия, а также материалы на основе стеклокри‑
сталлических микросфер – сферопластики [23]. 
Сравнительный анализ показал [1], что из рассмо‑
тренных материалов наиболее подходящим для 
создания покрытия является именно сферопла‑
стик. Предлагаемый материал состоит из полых 
кварцевых микросфер размером до 100 мкм, за‑
полненных азотом и углекислым газом. В компо‑
зиции с фенольным связующим можно получить 
покрытие с высокими теплофизическими и меха‑
ническими характеристиками: 
виб ростойкостью, низкой тепло‑
проводностью, устойчивостью 
к химическому и абразивному 
воздействию, а также с высокой 
однородностью и прочностью 
сцепления. Температура плав‑
ления наполнителя (микросфер) 
составляет около 1500 °C [24].

Толщина ТЗП должна вы‑
бираться таким образом, что‑

Рис. 7. Распределение оптимальной толщины по обшивке крыла МКА ТК, мм

Рис. 8. Температурное состояние поверхностей обшивки крыла МКА ТК для 3‑ей 
и 4‑й секций, К
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Заключение

1. На основе моделирования радиационно‑кон‑
дуктивного теплообмена в представительном эле‑
менте объема материала сотового заполнителя 
были определены температурные зависимости ко‑
эффициентов его эффективной теплопроводнос‑
ти в двух направлениях. Показана превалирую‑
щая роль радиационного теплопереноса в объеме 
сотовой ячейки в области высоких температур.

2. Анализ процесса аэродинамического нагре‑
ва многоразового космического аппарата турис‑
тического класса при спуске в плотных слоях 
атмосферы позволил сделать вывод, что темпера‑
тура газа у поверхности аппарата достигает вели‑
чины 770 К и локализуется в окрестности носо‑
вой части аппарата и на передней кромке крыла.

3. Моделирование прогрева конструкции кры‑
ла показало, что максимальный уровень темпе‑
ратур на его поверхности существенно (на 75 К) 
превышает термостойкость планируемого к при‑
менению полиимидного связующего, что сви‑
детельствует о необходимости использования 
специальных теплозащитных покрытий. При 
этом выявлено, что в тепловой защите нуждают‑
ся только кромка крыла и одна из секций навет‑
ренной стороны.

4. В результате решения задачи проектирова‑
ния теплозащитного покрытия крыла был выбран 
материал покрытия и определено оптимальное 
распределение его толщины на различных участ‑
ках обшивки. Максимальная толщина теплоза‑
щитного покрытия составила 10 мм.

5. В работе представлена целостная методи‑
ка теплового проектирования, которая включа‑
ет в себя расчетно‑теоретическое определение 
характеристик материалов и аэродинамических 
теп ловых нагрузок, нестационарный анализ тем‑
пературного состояния конструкции и определе‑
ние оптимального распределения толщины теп‑
ловой защиты, которая впервые использована для 
крыла многоразового космического аппарата ту‑
ристического класса.
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Temperature state analysis and design of thermal protection of a tourist class space 
shuttle wing from hybrid composite material

E. R. Ashikhmina, T. G. Ageyeva, P. V. Prosuntsov

Bauman Moscow State Technical University, Moscow
e‑mail: katrin‑katushka@yandex.ru

The article considers the issues of thermal design of a wing composite structure from poly‑
mer composite material for the suborbital tourist class space shuttle. The data on thermo‑physical 
characteristics of the wing covering materials were obtained by numerical modeling of heat ex‑
change in the representative volume element of materials. Aerodynamic flow‑around modeling and 
determining the external heat loading, acting on the spacecraft wing and shell while its reentering, 
were performed with the special software. The results of temperature state analysis allowed reveal 
the necessity of the thermal protective layer application. The material based on aluminum silicate, 
called “spheroplastic”, was selected for such kind of protection. To enhance the spacecraft struc‑
tural and technological perfection the problem on obtaining the spheroplastic optimal distribution 
over the wing surface was solved. By the thermal protection parametric optimization its rational 
distribution ensuring the spacecraft workability was obtained.

Keywords: thermal design, space tourism, thermal protection
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