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Математичне моделювання теплового режиму в обтічнику ракети-носія 

на етапі передстартової підготовки 

Мета. Розвиток систем супутникового зв’язку базується на транспортуванні супутників у космосі. Тран-

спортування супутника на орбіту здійснюють за допомогою ракети-носія. Супутник розміщується в транс-

портному відсіку в середині головного обтічника. На етапі передстартової підготовки необхідно дотримува-

тися жорстких умов середовища в середині головного обтічника. Зокрема, дуже важливо спрогнозувати те-

мпературне поле в транспортному відсіку в середині головного обтічника під час його примусової вентиля-

ції на етапі передстартової підготовки. Для рішення цієї задачі потрібно мати спеціалізовані математичні 

моделі. Головною метою роботи є розробка швидкорозрахункової моделі для оцінювання температурних 

полів у середині обтічника ракети-носія. Методика. Для розрахунку температурного поля, що формується 

вентиляцією транспортного відсіку та виділенням тепла від різних елементів супутника, було використано 

рівняння енергії. Це рівняння враховувало інтенсивність тепловиділення з різних частин супутника, картину 

обтікання супутника повітряним потоком, теплообмін у транспортному відсіку. Неоднорідне поле швидкос-

ті повітряного потоку в транспортному відсіку розраховано на основі моделі потенційної течії. Для чисель-

ного інтегрування рівнянь моделі використано скінченно-різницеві схеми. Результати. Розроблено 

комп’ютерний код, який реалізує запропоновану чисельну модель. Наведено результати обчислювальних 

експериментів з оцінки температурного режиму в головному обтічнику ракети-носія для різних супутників. 

Наукова новизна. Створено швидкорозрахункову CFD-модель для аналізу теплових полів у середині обтіч-

ника ракети-носія на етапі передстартової підготовки. Модель дає можливість визначати в середині обтічни-

ка зони з підвищеною температурою. Практична значимість. Розроблена чисельна модель може бути ко-

рисна для вибору та обґрунтування режиму вентиляції головного обтічника ракети-носія на етапі передстар-

тової підготовки з метою забезпечення рекомендованого діапазону температури біля супутника. Також може 

бути використана для первинної оцінки температури в головному обтічнику на етапі обґрунтування режиму 

терморегулювання для конкретного супутника або супутникової системи. 
Ключові слова: головний обтічник; температурне поле; теплоперенос; математичне моделювання 

Вступ 

Сьогодні супутники відіграють значну роль 

у підвищенні рівня життя людей. Супутникові 

системи визначають розвиток усіх галузей нау-

ки, техніки, промисловості, сільського господар-

ства, банківського сектору, транспорту та еколо-

гії. Ракета-носій – це бортова система, яка доста-

вляє корисне навантаження з Землі в суборбіта-

льний, орбітальний або міжпланетний простір. 

Корисне навантаження зазвичай розміщується в 

космічному апараті (КА) або супутнику, який 

знаходиться в транспортному відсіку ракети-

носія в головному обтічнику (рис. 1–3). 

На етапі передстартової підготовки важли-

вим кроком є прогнозування температурного 

поля, яке формується під впливом примусової 

вентиляції головного обтічника (транспортного 
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відсіку) за одночасного виділення тепла від різ-

них технологічних елементів у середині супут-

ника. Вимірювання теплового потоку від супу-

тника є складним завданням, оскільки майже 

кожен елемент у середині супутника генерує 

тепло за рахунок своєї роботи. Крім цього, вла-

сник супутника не дає дозволу на встановлення 

вимірювальної апаратури в головний обтічник 

після розташування супутника. 

 

Рис. 1. Головний обтічник ракети-носія 

«CYCLONE» 

[https://space.com.ua/2020/08/21/kb-pivdenne-

pratsyuye-nad-unifikatsiyeyu-tretogo-stupenya-rn-

tsiklon-4/] 

Fig. 1. Main fairing of the launch vehicle «CYCLONE» 

[https://space.com.ua/2020/08/21/kb-pivdenne-

pratsyuye-nad-unifikatsiyeyu-tretogo-stupenya-rn-

tsiklon-4/] 

 

Рис. 2. Розташування супутника (корисне наванта-

ження) у середині головного обтічника 

[https://www.elonx.net/fairing-recovery-compendium/] 

Fig. 2. Satellite (payload) location inside the main 

 fairing [https://www.elonx.net/fairing-recovery-

compendium/] 

 

Рис. 3. Вихід супутника на орбіту 

[https://spaceflightnow.com/2021/11/07/ariane-5-

rocket-fairing-cleared-for-webb-launch-after-perfect-

performance-on-last-flight/] 

Fig. 3. Satellite exit from orbit 

[https://spaceflightnow.com/2021/11/07/ariane-5-

rocket-fairing-cleared-for-webb-launch-after-perfect-

performance-on-last-flight/] 

Значне підвищення температури в середині 

головного обтічника може призвести до пере-

гріву внутрішніх елементів супутника, що зни-

жує ризик його безаварійного виведення на ор-

біту. Дослідження процесів терморегулювання 

головного обтічника залишається актуальним 

завданням. Його вирішення дозволить визначи-

ти раціональне розташування отворів для по-

ліпшення вентиляції біля супутника. 

Результати експериментальних досліджень 

поля розподілу температури в різних блоках 

головного обтічника у випадку регулювання 

температури наведено в роботах [6, 7]. Аналіз 

характеристик внутрішньої течії в головному 

обтічнику проведено за допомогою CFD-

моделювання на основі рівнянь Нав’є–Стокса 

та моделі турбулентності [8]. На основі 

розв’язання диференціальних рівнянь газоди-

наміки чисельними методами було проведено 

аналіз вентиляції та розташування КА в голов-

ному обтічнику під час польоту [9]. Однак за 

допомогою цього моделювання не було отри-

мано поля швидкостей і температури в голов-

ному обтічнику. Дослідження особливостей 

зміни тиску в головному обтічнику в умовах 

польоту проведено в [3]. У роботі [4] показано 

вплив розташування дренажних отворів на дос-

лідження характеристик течії газу у відсіку під 

головним обтічником. Розрахунки температур-

ного поля та поля швидкостей у потоці повз 

блок, де розташовані бортові прилади, прове-
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дено на основі CFD-моделей програмного паке-

та Ansys Fluent [14], що потребує значних за-

трат комп’ютерного часу. Аналіз літературних 

джерел показав, що сьогодні існує певний де-

фіцит швидкорозрахункових чисельних моде-

лей для прогнозування температурних полів  

в головному обтічнику [1, 5, 10–13, 15]. 

Мета 

Робота спрямована на розробку чисельної 

моделі, що дозволяє в режимі реального часу 

прогнозувати теплові поля в середині головно-

го обтічника зі супутником. 

Методика 

Для математичного моделювання процесу 

формування температурного поля повітря в го-

ловному обтічнику використовуємо рівняння 

енергії: 

T uT vT

t x y

  
  

  
 

0x у

T T
a a

x x y y

      
     
      

, (1) 

де T  – температура повітря в середині обтічни-

ка; хa , уa  – коефіцієнти теплопровідності; 

,u v  – компоненти вектора швидкості повітря-

ного потоку; ( , )i ix y  – координати джерела емі-

сії тепла; t  – час. 

Для розв’язання рівняння (1) задано гранич-

ні умови: 

1) на межі входу повітряного потоку в голо-

вний обтічник 
AB entranceT T , де entranceT  – відома 

температура повітряного потоку, який потрап-

ляє через вентиляцію в переріз AB, тобто тем-

пература повітряного потоку на вході в розра-

хункову зону;; 

2) на межі виходу повітряного потоку з об-

тічника: 0

CD

T

n







, де n


 – ( , )i ix y  одиничний 

вектор зовнішньої нормалі на межі виходу по-

вітряного потоку з отворів у головному обтіч-

нику; 

3) якщо частина поверхні супутника виділяє 

тепло, то гранична умова має вигляд: 

surface

T
q

n







, де q  – відоме значення тепло-

вого потоку від деякої ділянки поверхні супут-

ника, що нагрівається; 

4) якщо на частині поверхні супутника не 

відбувається виділення тепла, то гранична умо-

ва має вигляд: 0

surface

T

n







; 

5) 0

surface

T

n







 – на стінках головного обті-

чника. 

Для моменту часу  початкову умову запису-

ємо таким чином: 0 0tT T  , де 0T  – відома тем-

пература повітряного потоку в середині голов-

ного обтічника. 

Для розрахунку температурного поля на ос-

нові рівняння (1) необхідно знати розподіл 

компонентів поля швидкості повітряного пото-

ку в середині головного обтічника. Для моде-

лювання руху повітряного потоку використову-

ємо рівняння потенційного потоку (2): 

 
2 2

2 2
0

P P

x y

 
 

 
, (2) 

де P  – потенціал швидкості повітряного пото-

ку. 

Для розв’язку рівняння (2) задано відповідні 

граничні та початкові умови: 

1) 

AB

P
U

n







 – умова Неймана на межі, де 

потік входить у головний обтічник зі швидкіс-

тю U . У разі виконання обчислювальних екс-

периментів на межі входу повітряного потоку 

задають рівномірний потік повітря: constU  ; 

2) на межі виходу повітряного потоку з об-

тічника: 0 constP P   – умова Діріхле, де 0P  

– довільна константа; 

3) на поверхні супутника, на стінках голов-

ного обтічника: 0

surface

P

n







, де n


 – одинич-

ний вектор зовнішньої нормалі до твердого ті-

ла. 
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Компоненти вектора швидкості повітряного 

потоку пов’язані з потенціалом швидкості пові-

тряного потоку на основі залежностей: 

 
P

u
x





; 
P

v
y





. (3) 

Для визначення потенційного поля швидко-

сті повітряного потоку необхідно розв’язати 

рівняння (2). Отримані значення потенціалу 

швидкості дозволяють розрахувати компоненти 

вектора швидкості повітряного потоку на осно-

ві залежностей (3). Знайдені компоненти швид-

кості повітряного потоку використовуємо для 

визначення температурного поля повітря (по-

току в разі розв’язання рівняння (1)). 

Розглянемо методику побудови чисельної 

моделі на основі рівнянь (1)–(3). Чисельне інте-

грування рівнянь моделі проведено на прямо-

кутній різницевій сітці [2]. Для чисельного ін-

тегрування рівняння Лапласа для потенціалу 

швидкості використано метод Лібмана. У цьо-

му випадку різницеве рівняння має вигляд: 

 
1, , 1, , 1 , , 1

2 2

2 2
0

i j i j i j i j i j i jP P P P P P

x y

      
 

 
 .(4) 

Значення потенціалу швидкості в центрах 

різницевих комірок визначаємо так: 

 

1, 1, , 1 , 1

2 2

,

i j i j i j i j

i j

P P P P

x y
P

Z

     
 

   , (5) 

де 
2 2

2 2
Z

x y

 
  

  
. 

Розрахунок за цією залежністю закінчуєть-

ся, коли: 

 1
, ,
n n

i j i jP P    , 

де 1
,
n

i jP   – значення потенціалу швидкості на 

новій ітерації; ,
n

i jP  – значення потенціалу шви-

дкості на попередній ітерації; ε – мале число. 

Значення компонент швидкості розраховуємо 

на сторонах комірок так: 

 
, 1,i j i j

ij

P P
u

x





; 

, , 1i j i j

ij

P P
v

y





. 

 

Для чисельного інтегрування рівняння (1) 

розбиваємо його на два рівняння (4)–(5): 

 0
T uT T

t x y

  
  

  
; (6) 

 x y

T T T
a a

t x x y y

      
    

       
. (7) 

Далі виконуємо такі перетворення та апрок-

симації похідних: 

 
uT u T u T

x x x

   
 

  
; 

 
vT v T v T

y y y
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 

  
; 

 
2

u u
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 , 
2

u u
u 

 ; 

 
2

v v
v


 , 

2

v v
v


 ; 

 

1 1
1, , , 1, 1

n n
i j i j i j i j n

x

u T u Tu T
L T

x x

   
   


 

 
; 

 

1 1
1, 1, , , 1
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i j i j i j i j n

x

u T u Tu T
L T

x x

   
   
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 

 
; 

 

1 1
, 1 , , , 1 1

n n
i j i j i j i j n

y
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L T

y y

   
   

 
 
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; 

 

1 1
, 1 , 1 , , 1
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i j i j i j i j n

y

T TT
L T

y y

   
   

 
 

 
. 

З урахуванням цих перетворень схема роз-

щеплення для рівняння (4) має вигляд: 

– перший крок: 

 
, ,

0

k n
i j i j k k

x y

T T
L T L T

t

 


  


; 

– другий крок: 

 

1
, , 1 1 0

n k
i j i j n n

x y

T T
L T L T

t



   


  


. 

Значення температури визначається на кож-

ному обчислювальному кроці розв’язку. 
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Для чисельного інтегрування рівняння (7) 

використовуємо таку різницеву схему розщеп-

лення: 

– на першому кроці: 

1 2
, , 1, j ,
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t x
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– на другому кроці: 
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Тобто визначення температури повітря в об-

тічнику здійснюють за декілька кроків. 

Для проведення обчислювальних експери-

ментів здійснено програмну реалізацію побу-

дованої чисельної моделі мовою FORTRAN. 

Розроблено пакет програм  «SATELITE–2А». 

Результати 

Далі наведено результати розв’язання моде-

льної задачі на основі розробленого методу чи-

сельного розрахунку температурного поля в 

головному обтічнику. Розрахунок здійснено 

для ракети-носія «CYCLONE–4». Обчислюва-

льні експерименти проведено для трьох сцена-

ріїв: 

1) сценарій № 1: в обтічнику розташований 

супутник, але відсутні додаткові елементи 

(рис.4); 

2) сценарій № 2: в обтічнику розташований 

додатковий елемент до зони тепловиділення 

(рис.5); 

3) сценарій № 3: в обтічнику розташований 

додатковий елемент над зоною тепловиділення 

(рис.6). 

 

Розрахункова зона мала розміри: довжина 

4,99 м, ширина 4 м. Швидкість повітряного по-

току, наданого для провітрювання, становила 

1,9 м/с, температура 21 °C. Прийнято, що на 

ділянці (лівий бік супутника) має місце тепло-

вий потік q  = 300 Вт. Розглянуто такі сценарії: 

1) усередині головного обтічника відсутні 

додаткові елементи, крім супутника,; 

2) усередині головного обтічника є додатко-

вий елемент, що розташований до зони виді-

лення тепла; 

3) усередині головного обтічника є додатко-

вий елемент, що розташований над зоною виді-

лення тепла. 

Результати розв’язання задачі показано ни-

жче на рисунках. На рис. 7–9 показано значен-

ня температури у відсотках від максимальної 

температури Tmax. 

 

Рис. 4. Розрахункова схема, сценарій № 1: 

1 – зона тепловиділення 

Fig. 4. Calculation scheme, scenario № 1: 

1 – heat emission zone 

 

Рис. 5. Розрахункова схема, сценарій № 2: 

1 – зона тепловиділення 

Fig. 5. Calculation scheme, scenario № 2: 

1 – heat emission zone 
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Рис. 6. Розрахункова схема, сценарій № 3: 

1 – зона тепловиділення 

Fig. 6. Calculation scheme, scenario № 3: 

1 – heat emission zone 

 

Рис. 7. Поле температури в середині обтічника, 

 сценарій № 1, Tmax = 85 ℃ 

Fig. 7. Temperature field inside the fairing, 

 scenario № 1, Tmax = 85 ℃ 

 

Рис. 8. Поле температури в середині обтічника, 

 сценарій № 2, Tma x= 79 ℃ 

Fig. 8. Temperature field inside the fairing, 

 scenario № 2, Tmax = 79 ℃ 

 

Рис. 9. Поле температури в середині обтічника, 

 сценарій №3, Tmax = 80,7 ℃ 

Fig. 9. Temperature field inside the fairing, 

 scenario №3, Tmax = 80,7 ℃ 

Аналіз даних, наведено на рисунках, пока-

зує, що наявність зони, де має місце виділення 

тепла, створює нерівномірну зону розподілу 

температури біля лівої стінки супутника. Поле 

температури біля правої стінки супутника ха-

рактеризується плавною зміною температури. 

Можна побачити, що на формування поля тем-

ператури в середині обтічника впливає наяв-

ність додаткового елемента (пластини). Біля 

зони виділення тепла формується підзона зі 

значним градієнтом температури. 

На рис. 10 показано розподіл температури 

біля поверхні супутника в зоні виділення тепла. 

Тут координата х=0 відповідає початку «тіла» 

супутника. 

 

Рис. 10. Розподіл температури  біля поверхні  

супутника:  
1 – сценарій № 1; 2 – сценарій № 2;  

3 – сценарій № 3 

Fig. 10. Temperature distribution near the satellite's 

surface:  
1 – scenario № 1; 2 – scenario № 2; 

 3 – scenario № 3 
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Як можна бачити з рис. 10, використання 

додаткової пластини дає можливість зменшити 

температуру повітря біля поверхні супутника. 

Ефективність зниження температури біля пове-

рхні супутника для різних позицій розташуван-

ня додаткового елемента – різна. Із точки зору 

зменшення максимальної температури більш 

ефективним є сценарій № 2. Також можна ба-

чити, що використання додаткового елемента 

(сценарій № 3) дає можливість на ділянці 0–

0,2 м зменшити температуру практично на 

10 ℃. 

Відзначимо, що час розрахунку становив 

5 с. 

Наукова новизна та практична  

значимість 

У статті розглянуто швидкорозрахункову 

CFD модель для аналізу теплових полів всере-

дині обтічника ракети-носія на етапі передстар-

тової підготовки. Модель дає можливість ви-

значати всередині обтічника зони з підвище-

ною температурою. 

Розроблена чисельна модель може бути ко-

рисна для вибору та обґрунтування режиму ве-

нтиляції головного обтічника ракети-носія на 

етапі передстартової підготовки з метою забез-

печення рекомендованого діапазону темпера-

тури біля супутника. Модель дає можливість 

оцінювати вплив конструктивних рішень щодо 

зміни температурного режиму всередині обтіч-

ника для зменшення тепловиділення з поверхні 

супутника. 

Висновки 

У статті запропонована CFD-модель для 

аналізу теплових полів усередині обтічника ра-

кети-носія в разі примусової вентиляції обтіч-

ника на етапі передстартової підготовки. Мо-

дель базується на чисельному інтегруванні рів-

няння аеродинаміки та рівняння енергії. 

Побудована модель дозволяє враховувати: 

складну геометричну форму супутника, розта-

шування вентиляційних отворів, зони теплови-

ділення на поверхні супутника, режим венти-

ляції обтічника. Особливістю моделі є малі ви-

трати комп’ютерного часу під час проведення 

обчислювального експерименту. 

Розроблена програма «SATELITE–2А» дає 

можливість проводити комп’ютерні розрахунки 

за короткий час, приблизно 5 с. 

Розроблений метод може бути використа-

ний для первинної оцінки температури в голов-

ному обтічнику на етапі обґрунтування режиму 

терморегулювання для конкретного супутника 

або супутникової системи. 
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Mathematical Modeling of Thermal Regime in the Launch Vehicle Fairing  

at the Stage of Prelaunch Preparation 

Purpose. The development of satellite communication systems is based on the transportation of satellites in 

space. The satellite is transported into orbit by a launch vehicle. The satellite is placed in the transportation com-

partment in the middle of the main fairing. At the pre-launch stage, it is necessary to comply with the harsh envi-

ronmental conditions inside the main fairing. In particular, it is very important to predict the temperature field in the 

transport compartment inside the main fairing during its forced ventilation at the pre-launch stage. To solve this 

problem, it is necessary to have specialized mathematical models. The main goal of this work is to develop a fast-

calculating model for estimating the temperature fields inside the launch vehicle fairing. Methodology. The energy 

equation was used to calculate the temperature field formed by the ventilation of the transport compartment and the 

heat generated by various elements of the satellite. This equation took into account the intensity of heat emission 

from different parts of the satellite, the pattern of airflow around the satellite, and heat transfer in the transportation 

compartment. The inhomogeneous airflow velocity field in the cargo compartment was calculated based on a poten-

tial flow model. Finite-difference schemes are used for numerical integration of the model equations.  

Findings. A computer code has been developed that implements the proposed numerical model. The results of com-

putational experiments to assess the temperature regime in the main fairing of the launch vehicle for different satel-

lites are presented. Originality. A fast-calculating CFD model for analyzing thermal fields in the middle of the 

launch vehicle fairing at the stage of prelaunch preparation has been created. The model makes it possible to deter-
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mine the zones with sub- and over-temperature in the middle of the fairing. Practical value. The developed numeri-

cal model can be useful for selecting and justifying the ventilation mode of the main fairing of the launch vehicle at 

the pre-launch stage in order to ensure the recommended temperature range near the satellite. It can also be used for 

the initial assessment of the temperature in the main fairing at the stage of justifying the thermal control mode for 

a particular satellite or satellite system. 
Key words: main fairing; temperature field; heat transfer; mathematical modeling 
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