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Приведены результаты расчетов аэродинамических характеристик космиче-
ского аппарата Stardust при осесимметричном обтекании и под углом атаки 
10. В расчетах использованы авторские компьютерные коды NERAT-2D и  
NERAT-3D, в которых реализованы гибридные явно-неявные компьютерные мо-
дели интегрирования уравнений Навье  —  Стокса движения физически и хими-
чески неравновесных газовых смесей. Учтены процессы химической кинетики и 
колебательной релаксации двухатомных молекул воздуха, а также теплообмена 
излучением в сжатом слое, образующемся у поверхности космического аппара-
та, входящего в плотные слои атмосферы со скоростью 12,4 км/с. Выполнено 
сравнение полученных расчетных данных по коэффициентам сопротивления и 
подъемной силы, а также по моментам тангажа с результатами расчетов 
специалистов NASA, которые проводили работы по планированию траектории 
входа космического аппарата Stardust в плотные слои атмосферы после шести-
летнего полета к комете Wild-2. При этом использовался один из наиболее ав-
торитетных компьютерных кодов LAURA, разработанный в NASA. Проведение 
указанного сопоставления позволяет говорить о выполненной верификации ко-
дов NERAT-2D и NERAT-3D по отношению к коду LAURA в части определения 
аэродинамических коэффициентов. 
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The article deals with the calculation results of aerodynamic characteristics of  
the spacecraft Stardust with an axially symmetric flow and angle of attack 10. 
The calculations use authoring computer codes NERAT-2D and NERAT-3D, which 
implemented a hybrid explicit-implicit computer models integration of Navier — 
Stokes motion equations of physically and chemically nonequilibrium gas mixtures. 

АВИАЦИОННАЯ И РАКЕТНО-
КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА 
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We take into account the processes of chemical kinetics and vibrational relaxation of 
air molecules and radiation heat transfer in the compressed layer formed at the  
surface of a spacecraft entering the Earth’s atmosphere at a speed of 12.4 km/s. 
We compared the calculated data on the drag coefficient and lift, as well as moments 
of the pitch, with the calculations results of NASA experts who had worked on  
planning the trajectory of the spacecraft Stardust entry into the dense atmospheric 
layers after about six years of the spacecraft flight to the comet Wild-2. At the same 
time, NASA experts used one of the reputable computer codes LAURA developed at 
NASA. Implementation of this comparison suggests performing NERAT-2D and  
NERAT-3D codes verification in relation to LAURA code in terms of determining the 
aerodynamic coefficients. 

Keywords: Stardust spacecraft, aerodynamic coefficients, atmospheric reentry,  
superorbital velocity. 

Возвращаемая капсула космического аппарата (КА) Stardust вошла в 
плотные слои атмосферы со скоростью V = 12,6 км/с 15 января 2006 г. 
Указанному событию был посвящен первый тематический выпуск жур-
нала Spacecraft and Rockets [15]. Десять лет аэротермодинамика поса-
дочного модуля находится в центре внимания специалистов по аэрофизи-
ке возвращаемых КА по ряду причин. Во-первых, в этом полете была до-
стигнута наибольшая скорость входа в плотные слои атмосферы искус-
ственного тела  — V  = 12,4 км/с. Во-вторых, после посадки удалось из-
мерить толщину унесенной тепловой защиты, что позволило определить 
суммарную тепловую нагрузку на КА и использовать эти данные для те-
стирования компьютерных моделей аэрофизики обтекания КА на гипер-
звуковых скоростях и разрушения его тепловой защиты. В третьих, све-
чение КА при входе в плотные слои атмосферы удалось наблюдать с бор-
та летающей лаборатории [6, 7]. Полученные экспериментальные данные 
позволяют построить адекватную компьютерную модель светимости КА 
в процессе спуска.  

Кроме того, высокая запланированная точность посадки на по-
верхность Земли свидетельствует о хороших расчетных предсказаниях 
аэродинамических коэффициентов КА Stardust при спуске в атмосфе-
ре. Среди серии работ по аэродинамике посадочного модуля Stardust 
отметим работу [8], посвященную прогнозированию аэродинамиче-
ских характеристик на участках свободномолекулярного движения, 
гиперзвукового и сверхзвукового полета, а также на участках звуково-
го и дозвукового полета перед раскрытием тормозного парашюта на 
высоте 3 км при скорости М = 0,16. Анализ условий входа КА Stardust 
также выполнен в работе [9].  

В предыдущих работах автора [5, 1012] исследовались вопросы 
радиационной газовой динамики КА Stardust, а также процессы радиа-
ционно-конвективного теплообмена в сжатом слое с учетом спек-
тральных линий атомов и ионов. Для этих целей использовались ав-
торские компьютерные коды NERAT-2D и NERAT-3D [13]. Аэродина-
мические характеристики в указанных работах не рассчитывались. 
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В настоящей работе приведены результаты расчетов аэротермоди-
намических характеристик КА Stardust как при осесимметричном об-
текании, так и под углом атаки. Выполнено сравнение полученных 
расчетных данных с результатами расчетов работы  [8], где использо-
вался один из авторитетных компьютерных кодов LAURA, разрабо-
танный в NASA. Проведение указанного сопоставления позволяет го-
ворить о выполненной верификации кодов NERAT-2D и NERAT-3D по 
отношению к коду LAURA в части определения аэродинамических ко-
эффициентов.   

Система интегрируемых уравнений. В работах [25, 14] было 
показано, что движение КА Stardust на гиперзвуковом участке входа в 
плотные слои атмосферы должно описываться уравнениями неравно-
весной радиационной газовой динамики. Указанная система включает 
в себя уравнения Навье — Стокса и неразрывности, уравнение сохра-
нения энергии, систему уравнений неразрывности отдельных химиче-
ских компонентов газовой смеси (систему уравнений диффузии), си-
стему уравнений сохранения энергии колебательных степеней свободы 
молекул и уравнение переноса селективного теплового излучения:  
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где t — время; = u + +v wV i j k  — вектор скорости с проекциями на 
оси декартовой системы координат xyz;  p — давление;  — плотность; 
T — температура поступательного движения частиц;   — динамиче-
ский коэффициент вязкости;  — коэффициент теплопроводности; 

, 
sN

p i p i
i

c Y c  — удельная теплоемкость смеси при постоянном давле-
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нии; sN  — число компонентов смеси газов; iY  —  массовая доля i-го 

компонента смеси; ,p ic  — удельная теплоемкость при постоянном  

давлении, связанная с поступательными и вращательными степенями 
свободы; ih  — энтальпия i-го компонента смеси; iD  — эффективный 

коэффициент диффузии i-го компонента смеси;  iw  —  массовая ско-
рость химических превращений для i-го компонента смеси; 

grad i i iD YJ  — плотность диффузионного потока i-го компонента; 
V
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—  объемная мощность тепловыделения, обусловленная 

процессами колебательной релаксации в газовой смеси;  V 3N   — 
число колебательных мод ( 1m  для колебательной энергии N2, 2m  
для O2, 3m  для NO);  ( )i m  — плотность i-го компонента газовой 

смеси, обладающей m-й модой колебательного движения; V,me  — ис-

точник колебательной энергии в m-й моде;  
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— удельная энергия колебательного движения в m-й колебательной  
моде i-го компонента газовой смеси; ( ) 0 ( )i m i mR R M 0( R  

78,314 10   эрг/(K  моль) — универсальная газовая постоянная;  

( )i mM  — молекулярный вес i-го компонента газовой смеси, обладающе-

го m-й модой колебательного движения); m  — характеристическая ко-

лебательная температура 1 2( (N )m  = 3396 K, 2 2(O )m  = 2275 K, 

3(NO)m  = 2742 K); V,mT  — колебательная температура m-й колеба-

тельной моды.   
Компоненты тензора вязких напряжений и диссипативная функция 
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Замыкающие соотношения для решаемой системы уравнений 
включают в себя термическое уравнение состояния идеального газа 
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и калорическое уравнение состояния 
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где V, ic  — удельная теплоемкость при постоянном объеме; ,0ie  — 

внутренняя энергия при 0.T  
С учетом того что колебательное возбуждение молекул может от-

личаться от равновесного, удельную внутреннюю энергии записывали 
в виде  
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где используется межъядерный потенциал вида гармонического ос-
циллятора.  

Систему уравнений (1)(5) интегрировали численно методом уста-
новления с использованием авторского компьютерного кода NERAT-3D 
[13]. Уравнения (1), (2) интегрировали явным конечно-разностным мето-
дом по схеме AUSM с использованием квадратичной аппроксимации чи-
сел Маха и давления для определения параметров течения при прибли-
женном решении задачи о распаде разрыва [15]. Уравнения теплового 
баланса поступательных степеней свободы (3), диффузии (4) и сохране-
ния колебательной энергии в колебательных модах (5) решали с исполь-
зованием неявной конечно-разностной схемы 2-го порядка аппроксима-
ции Кранка — Николсона [16].  

Для численного интегрирования всех уравнений использовали ко-
нечно-разностный метод с применением однозначной функциональной 
связи криволинейных и декартовых координат вида ( , , ),   x y z

( , , )   x y z  и ( , , )   x y z  соответственно вдоль криволинейной по-
верхности, по нормали к ней и в направлении азимута. Вследствие 
введения криволинейных координат у всех дифференциальных опера-
торов в новых координатах появились компоненты якобиана преобра-
зования.  

Численное решение конечно-разностных уравнений выполнялось с 
использованием многоблочной многосеточной технологии. В рассмат-
риваемом случае использовали восемь блоков расчетной сетки. Много-
сеточная технология состояла в последовательном измельчении рас-
четной сетки (удвоением числа узлов) по мере достижения сходимости 
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с заданной погрешностью в каждом из отдельных блоков конечно-
разностной сетки.  

Использовали кинетическую модель ионизации воздуха за фрон-
том ударной волны, учитывающую следующие 11 компонентов ча-
стично ионизованного воздуха: N2, O2, NO, N, O, N2

+, O2
+, NO+, N+, O+, 

e- [13]. 
Уравнение переноса излучения (6) формулировали в общем виде 

для нерассеивающей среды относительно спектральной интенсивности 
излучения, после определения которой рассчитывали вектор плотности 
интегрального радиационного теплового потока и его дивергенция: 
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Здесь  ,J r   — спектральная интенсивность излучения; r — радиус-

вектор точки пространства;  — единичный вектор; tot  — спек-
тральный диапазон теплового излучения  (в настоящей работе: 
1000…200 000 см–1). Спектральный коэффициент испускания, вычис-
ляется при локальном термодинамическом равновесии (ЛТР) с исполь-
зованием закона Кирхгоффа 

      , ,bj J   r r r  (14) 

где   r  — спектральный коэффициент поглощения;  ,bJ r  — 

спектральная интенсивность излучения абсолютно черного тела.      
Расчет переносных свойств многокомпонентного газа (вязкости, 

теплопроводности и коэффициентов диффузии) выполняли в первом 
приближении теории Чепмена — Энскога [17–19]: 
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где i  — эффективный диаметр столкновений;  (2,2) i if T  — ин-

теграл столкновений;  i iT kT ; i k  — параметр, характеризующий 
глубину потенциальной энергии взаимодействия частиц i-го типа, а 
также приближенные комбинаторные соотношения Манна и Брокау 
[19], позволяющие рассчитывать необходимые для вычислительной 
модели свойства:  
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Эффективный коэффициент диффузии i-го компонента вычисляли 
по формуле Уилке [19]: 
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Интегралы столкновений вычисляли по аппроксимациям, предло-
женным Н.А. Анфимовым: 

 (2,2) (1,1)0,1472 0,1604
, ,1,157 , 1,074     i i i j i jT T , (18) 

где функции, определяющие столкновения двух частиц, находят по так 
называемым комбинаторным формулам: 
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Использованные модели химической кинетики многокомпонент-
ной смеси газов формулировали в каноническом виде для  каждой хи-
мической реакции (полный набор учитываемых химических реакций 
приведен в работе [13]): 
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тогда скорость образования i-го компонента в n-й химической реакции 
записали в виде 
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где , ,,i n i na b  — стехиометрические коэффициенты n-й химической  

реакции;   jX  — химические символы реагентов и продуктов хими-

ческих реакций; rN  — число химических реакций; iX  — объемно-

мольная концентрация i-го компонента; , ,,f n r nk k  — константы скоро-

стей прямых и обратных реакций; ,f nS , ,r nS  — скорости прямой и об-

ратной реакции.  
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Массовую скорость образования i-го компонента в единице объема 
определяли следующим образом:  

   , , , ,
1

  
rN

i i i n i n f n r n
n

w M b a S S . (22) 

Из (21), (22) следует, что для вычисления массовой скорости обра-
зования i-го компонента необходимо определить константы скоростей 
прямой и обратной реакций для каждой из rN  реакций. Указанные 
константы аппроксимируются обобщенной аррениусовой зависимо-
стью 
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где ( ), ( ), ( ),, ,f r n f r n f r nA n E  — аппроксимирующие коэффициенты для 

констант скоростей прямой ( f ) и обратной  (r) химических реакций;  
k — постоянная Больцмана; Т — температура поступательных степеней 
свободы (в рамках используемой модели температура вращательного 
движения считается равной температуре поступательного движения);  
n — номер химической реакции в кинетической модели.  

Учет эффектов неравновесной диссоциации выполняли по модели 
Тринора — Мэрроуна [20].  

Условие квазинейтральности использовалось для нахождения 
мольных концентраций электронов. 

Также применяли модель абсолютной каталитичности поверхно-
сти, в соответствии с которой 

   , , 1, 2, 3, ..., ,i i sw
Y Y i N   (24) 

где ,iY  — массовые доли компонентов в набегающем газе.  

Температуру поверхности вычисляли с использованием условия 

 4 w wT Q , (25) 

где   — степень черноты поверхности; 125,67 10   Вт/(cм2 · K4) —
постоянная Стефана — Больцмана; wq  — плотность теплового потока, 
падающего на обтекаемую поверхность.  

Расчет аэродинамических коэффициентов.  Расчет аэродинами-
ческих сил и моментов выполняли в связанной системе координат, по-
казанной на рис. 1. Угол скольжения полагали равным нулю. Продоль-
ную (вдоль оси 0X) и нормальную (вдоль оси 0Y) силы рассчитывали 
по классическим формулам аэродинамики [21]:  

   ;
       n

x x x
S

F p p dS      ,
       n

y y y
S

F p p dS  
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где S  — поверхность КА; ,p p  — давление вблизи элемента поверх-

ности dS и в набегающем потоке;   — элементарная сила трения, каса-
тельная к площадке dS; , , ,    n n

x x y y  —  направляющие косинусы 

векторов нормали к поверхности dS и касательной к ней по отношению 
к осям x и y.  

Рис. 1. Геометрия КА Stardust и многоблочной расчетной  
сетки, показанной в плоскостях X0Y и Z0X 

Искомые аэродинамические коэффициенты определяли по форму-
лам: 

    , ,x x m y y mC F q S C F q S    (26) 

где 20,5   q V ;  2 m mS r  — миделево сечение КА Stardust при ну-

левом угле атаки;  mr = 40 см — радиус лобового аэродинамического 
щита. 

Элементарный момент тангажа, формируемый элементарными си-
лами xdF  и ydF  на элементарной площадке dS относительно центра 

масс КА, записывается следующим образом: 

 ,   z y x x ydM dF L dF L  

где * *, ;   x yL x x L y y  * *,x y — координаты центра масс в лабора-

торной системе координат, при этом 0,zdM  если элементарная сила  
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( ydF  или xdF ) увеличивает угол атаки на плече L ( xL  или ),yL  и 

0,zdM  если сила уменьшает угол атаки.  
Тогда 

 

   
   

 

*

* ;

,

n
z y y

S

n
x x

z z m

M p p x x

p p y y dS

m M q S L









         

       




 (27) 

где L — продольный размер КА. 
В расчетах использовали следующие числовые значения: L = 49 см, 

* 0,65 .x L  

Краевые условия. В набегающем потоке задавали скорость V  и 

условия невозмущенного газа для нужной высоты полета ( , ), p  

связанные термическим уравнением состояния (10) с температурой T  

и молекулярной массой M = 29 г/моль. Эти граничные условия зада-
вали на всей внешней поверхности расчетной области, кроме плоско-
сти выходного по потоку сечения. Газодинамические возмущения не 
достигали этой границы. На поверхности СА задавали условия прили-
пания.  

Температуру поверхности рассчитывали, исходя из баланса нагре-
ва поверхности конвективным и радиационным тепловым потоком 
теплоты и потери теплоты излучением со степенью черноты 0,8. Для 
нейтральных частиц поверхность полагали некаталитической, а для 
заряженных частиц задавали условие полной рекомбинации. Считали, 
что на обтекаемой поверхности достигается термическое равновесие 

V( ).wT T   

Граничные условия в выходном сечении maxx x  задавали в виде

0,    где  V,, , , , , ,i mu v T Y e      — координатная линия, под-

страиваемая к линиям тока. Кроме пограничного слоя у поверхности, 
замыкаемого течением в донной области, здесь всегда наблюдалось 
сверхзвуковое течение; начальные условия — это параметры невозму-
щенного потока. 

Результаты расчета полей газодинамических функции. Расчеты 
выполнены для условий входа КА Stardust, представленных в таблице. 
Использованы два авторских компьютерных кода: NERAT-2D —  
для расчета осесимметричного течения под нулевым углом атаки;  
NERAT-3D — для расчета обтекания КА Stardust под углом атаки   = 
= 10. Расчетные сетки для трехмерного и двухмерного случаев пока-
заны на рис. 1 и 2. 
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Рис. 2. Расчетная сетка при моделировании осесимметричного  
обтекания 

Типичные распределения поступательной температуры и продоль-
ной скорости xV u V  в окрестности КА Stardust в момент времени  
t = 54 с показаны на рис. 3 (вверху на рисунке показаны линии тока). 
Отметим важные особенности течения газа в окрестности КА. 

У лобовой поверхности КА образуется высокотемпературный сжа-
тый слой, поступательная температура в котором превышает 10 000 K. 
Осевое распределение поступательной, колебательных и электронной 
температур вдоль критической линии тока (вдоль оси симметрии) по-
казано на рис. 4. На рисунке хорошо видна структура сжатого слоя: 
область фронта ударной волны с резким возрастанием поступательной 
температуры до нескольких десятков тысяч градусов, релаксационная 
область термализации колебательных степеней свободы, область по-
граничного слоя у поверхности.  

Распределения мольных концентраций компонентов высокотемпера-
турного воздуха в сжатом слое (рис. 5) показывают, что в рассматривае-
мой точке траектории степень ионизации составляет 10 %, а молекулы 
азота и кислорода в значительной степени диссоциированы.  Примеча-
тельно также образование двух максимумов концентраций молекул NO 
во фронте ударной волны и в пограничном слое. В центральной части 
сжатого слоя концентрация атомов азота достигает 10 %, а атомов кис-
лорода — порядка 1 %. 
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Рис. 3. Продольная скорость xV u V  (вверху) и поступательная  
температура (внизу) при t  = 54 с (поток газа — слева направо) 

Рис. 4. Распределения поступательной (1), колебательных температур 
молекул N2 (2), O2 (3) и NO (4) и электронной (5) температуры вдоль 
критической линии тока, совпадающей с осью симметрии для двухмерного  
                          случая, при t = 54 с (поток газа — справа налево) 
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Рис. 5. Распределения мольных концентраций компонентов высокотемпера-
турного воздуха вдоль критической линии тока при t = 54 с (поток газа — 

cправа налево) 
 
Анализируемый момент времени (t = 54 с) соответствует точке 

траектории, в которой релаксационная зона занимает заметную часть 
сжатого слоя.  

Другой важной особенностью поля течения КА Stardust является 
наличие развитого возвратно-вихревого движения вблизи подветрен-
ной части поверхности. На рис. 3 хорошо видны замкнутые линии то-
ка, свидетельствующие о движении нагретого в сжатом слое газа 
навстречу движению КА. Это означает, что в окрестности задней кри-
тической точки нагретый до нескольких тысяч градусов газ движется к 
поверхности почти со сверхзвуковой скоростью.  

Двухмерное температурное поле также имеет свои особенности. 
Кроме нагрева газа в сжатом слое, отметим резкое падение поступа-
тельной температуры в зоне течения разрежения за боковой кромкой 
аэродинамического щита (см. рис. 3, температура снижается примерно 
до 1200 K) с последующим нагревом газа в области следа (в рассмат-
риваемом случае — до температур порядка 4200 K). 

Каждая из отмеченных особенностей поля течения имеет важные 
последствия для формирования общей картины физико-химических 
процессов в возмущенной области течения. Однако наиболее теплона-
пряженным участком поверхности КА является лобовой аэродинами-
ческий щит. Первой причиной этого является то, что температура в 
сжатом слое достигает экстремально высоких значений. 
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Высокий уровень температур в сжатом слое является типичным 
для сверхорбитального входа. Однако неравновесность физико-
химических процессов в сжатом слое приводит к тому, что максималь-
ный уровень ионизации воздуха достигается не при наибольших тем-
пературах [12]. Концентрация электронов в сжатом слое увеличивается 
с некоторым падением температуры, но в условиях достаточно высо-
кой плотности и практически полной термализации внутренних степе-
ней свободы.  

Представление на рис. 6 и 7 распределения давления и продоль- 
ной скорости получены с использованием трехмерной расчетной моде-
ли. На рис. 6 хорошо видно, что при пространственном обтекании   

КА Stardust давление у лобовой поверхности значительно (на порядки) 
превышает давление вблизи подветренной стороны, поэтому есте-
ственно предположить, что силовое воздействие газового потока на КА 
определяется в основном газодинамическими процессами у лобового 
аэродинамического щита. Двухмерные и трехмерные расчеты аэроди-
намических характеристик подтвердили это. На рис. 6 и 7 хорошо вид-
на также неоднородность распределения газодинамических функций

Рис. 6. Поле давления вблизи поверхности КА Stardust под углом атаки  
 = 10 при t = 54 с 

0
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Рис. 7.  Поле продольной скорости xV u V  вблизи поверхности КА 

Stardust под углом атаки  = 10о при t = 54 с 
 

у лобового аэродинамического щита при обтекании КА под углом ата-
ки. Это в значительной степени усложняет задачу определения инте-
гральных аэродинамических характеристик КА под углом атаки, к то-
му же в условиях сильной неравновесности течения. Впрочем, компь-
ютерная модель реализует расчет интегральных характеристик посред-
ством суммирования парциальных вкладов функ-ций от отдельных 
расчетных ячеек, так что при получении адекватных аэродинамических 
характеристик при самых сложных условиях обтекания можно гово-
рить также об интегральной проверке достоверности разработанной 
физико-математической модели радиационной аэротермодинамики.  

Итоговые результаты двухмерных (2D) и трехмерных (3D) расче-
тов аэродинамических коэффициентов КА Stardust (26), (27) c исполь-
зованием компьютерных кодов NERAT приведены в таблице. Там же 
приведены результаты расчетов [8], выполненных для осесимметрич-
ного и пространственного случаев обтекания. Представленные данные 
позволяют отметить следующее: 

– разработанные компьютерные модели неравновесной аэротермо-
динамики сверхорбитального входа КА дают возможность предсказы-
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вать не только аэротермодинамические характеристики обтекания и 
нагрева КА, но и аэродинамические характеристики, необходимые для 
построения оптимальных траекторий движения в плотных слоях атмо-
сферы; 

– получено удовлетворительное совпадение расчетных данных с 
использованием компьютерных кодов LAURA и NERAT; 

– выполненное сравнение с имеющимися расчетными данными 
NASA позволяет говорить о верификации компьютерных кодов  
NERAT-2D и NERAT-3D по отношению к определению аэродинами-
ческих коэффициентов.  

  
Работа выполнена при поддержке гранта РФФИ 16-01-00379. 
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