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В работе показан подход к уточнению аэродинамических характеристик (коэф-
фициента лобового сопротивления, аэродинамического момента) наноспутника 
сложной геометрии. Подход, основанный на методе прямого моделирования Мон-
те-Карло, учитывает такие факторы, как диффузное отражение частиц от по-
верхности наноспутника (модель Черчиньяни — Ламписа — Лорда), химический 
состав атмосферы на высоте орбиты и тепловую скорость частиц. Для описания 
геометрии наноспутника используется конечно-элементная сетка размерностью 
5 мм. В работе приведено сравнение предлагаемого подхода с инженерным мето-
дом расчета аэродинамических характеристик на примере наноспутника  
SamSat-ION в случае его плоского движения. Для коэффициента лобового сопро-
тивления и величины аэродинамического момента различие результатов при ис-
пользовании рассмотренных подходов достигает 20 % и 16 % соответственно. 
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Введение. В настоящее время наноспутники (НС) являются 
наиболее активно развивающимся классом космических аппаратов 
(КА), которые решают все более и более сложные научные и техни-
ческие задачи (дистанционное зондирование Земли, мониторинг око-
лоземного пространства, астрономические исследования, исследова-
ние ионосферы и др.) [1–3]. 

Как правило, НС представляют собой КА формата CubeSat, кото-
рые имеют форму прямоугольного параллелепипеда сечением 
100×100 мм и длиной от 113 до 340 мм (1U–3U соответственно). 
Также находят применение НС формата 6U и 12U (габаритами 
100×200×340 и 200×200×340 мм соответственно). Формат CubeSat 
накладывает существенные ограничения на массу, габариты и энер-
гетику полезной нагрузки НС, в связи с чем разработчикам прихо-
дится использовать различные трансформируемые конструкции 
на борту НС (солнечные панели, штанги с аппаратурой, антенны и 
др. [4–6]).  

В основном НС запускаются на низкие околоземные орбиты вы-
сотой от 300 до 600 км, на которых аэродинамические силы и момен-
ты оказывают существенное влияние на динамику центра масс НС и 
относительно центра масс. Это вызвано тем, что величина углового 
ускорения наноспутника, обусловленного аэродинамическим момен-
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том, на два порядка выше, чем у классических аппаратов с большими 
массой и размерами [7, 8].  

Для расчета аэродинамических сил, действующих на НС, необхо-
димо использовать уравнение Больцмана, которое описывает движе-
ние разреженного газа [9]. Прямое моделирование этого уравнения 
весьма затруднено вследствие необходимости решения интегрально-
дифференциальных уравнений, что приводит к большим вычисли-
тельным затратам. В связи с этим было разработано несколько под-
ходов к расчету аэродинамических характеристик (АДХ), которые 
можно подразделять на инженерные и численные. 

Среди инженерных подходов наиболее популярными являются 
основанные на теории локального взаимодействия, которая заключа-
ется в том, что поток импульса, воздействующего на элемент поверх-
ности, определяется местным углом его наклона к набегающему по-
току и не зависит от формы тела [10]. Такой подход к определению 
АДХ КА не учитывает тепловую скорость частиц, химический состав 
атмосферы, направление векторов нормалей и касательных геомет-
рии КА и характер взаимодействия частиц с поверхностью КА. 

Для учета указанных особенностей Берд [11] в 1963 г. предложил 
статистический подход к решению уравнения Больцмана — прямое 
моделирование Монте-Карло (ПММК). Эффективность предложен-
ного подхода была подтверждена сравнением результатов моделиро-
вания, проведенных для орбитального корабля Space Shuttle, и полу-
ченных летных данных [12], и потому этот подход получил широкое 
распространение среди исследователей. 

Одной из первых и простых моделей взаимодействия частиц 
с поверхностью была зеркально-диффузная модель Максвелла [13], 
в соответствии с которой частицы с заданной вероятностью (коэффи-
циентом диффузности) отражаются либо зеркально, либо диффузно. 
Преимуществом этой модели является ее относительная простота, 
а недостатком — то, что она не учитывает материал поверхности, 
химический состав частицы и потерю кинетической энергии частицы 
после соударения с поверхностью. 

Модель Ночиллы [14], предложенная в 1962 г., была лишена 
упомянутых недостатков. Она предполагает использование коэффи-
циента термической аккомодации, который характеризует потерю 
кинетической энергии частицы после соударения, и осреднение па-
раметров набегающего потока. В соответствии с данной моделью 
аэродинамические коэффициенты лобового сопротивления и подъ-
емной силы являются функциями от скорости отражения, угла рассе-
ивания и коэффициента термической аккомодации. Модель Ночиллы 
не получила широкого распространения, так как область ее примене-
ния была ограничена. Модель хорошо описывала взаимодействие 
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лишь некоторых газов (He, Ar, N2) с полированными поверхностями. 
Несмотря на это, модель Ночиллы дала толчок к активному изуче-
нию вопроса взаимодействия частиц с поверхностью. 

В 1971 г. Черчиньянни и Лампис пересмотрели модель Ночиллы 
в рамках теории ядра рассеивания и представили собственную модель 
CL [15]. Она предполагала отсутствие адсорбции (поглощения частиц 
газа твердой поверхностью) и учет взаимодействия каждой частицы 
набегающего потока с поверхностью тела. Это позволило существенно 
повысить точность аэродинамических расчетов. В 1991 г. Лордом бы-
ло предложено уточнение модели Черчиньянни — Ламписа путем 
расчета ядра рассеивания отдельно для нормальной и касательной со-
ставляющих [16]. Позже, в 1995 г., им было представлено дальнейшее 
развитие модели CL, которое позволило моделировать диффузное от-
ражение частиц от поверхности при неполной аккомодации [17] и ин-
тегрировать его в алгоритм ПММК [18]. Данное расширение модели 
CL привело к его широкому распространению среди исследователей, и 
модель CL впоследствии была переименована в модель Черчиньян-
ни — Ламписа — Лорда (CLL). 

Эффективность предложенных подходов (ПММК и модели CLL) 
подтверждается многими научными исследованиями. Например, 
в работах [19, 20] было выполнено сравнение результатов моделиро-
вания с использованием моделей Максвелла и CLL и полученных 
в ходе эксперимента, которое показало хорошую согласованность. 
Кроме того, авторами было отмечено, что модель CLL более адек-
ватно описывает взаимодействие частиц с поверхностью, чем модель 
Максвелла. На основе CLL в работе [21] были получены аналитиче-
ские модели коэффициентов лобового сопротивления для тел про-
стой формы, учитывающие особенности свободно-молекулярного те-
чения. Используя ПММК, в [22] был определен коэффициент 
лобового сопротивления космического аппарата GRACE с учетом 
низкой солнечной активности. 

Кроме того, на основе модели CLL предлагаются новые модели 
взаимодействия частиц с поверхностью. Например, в работе [23] пред-
ставлена модель, отличающаяся от CLL тем, что она позволяет учесть 
при моделировании химически реагирующий разреженный газ. 

В настоящее время в Самарском университете разрабатывается 
НС SamSat-ION, предназначенный для исследования ионосферы 
Земли. В состав его научной аппаратуры входят датчик параметров 
плазмы и выносной магнитометр на штанге. Чувствительные элемен-
ты научной аппаратуры НС расположены на внешних сторонах НС. 
После отделения от носителя данные элементы раскрываются и за-
нимают рабочее положение, показанное на рис. 1. 



Е.В. Баринова, Е.А. Болтов, Н.А. Елисов, И.А. Ломака 

4 Инженерный журнал: наука и инновации # 10·2021 

 
Рис. 1. Внешний вид НС SamSat-ION рабочей конфигурации: 

1 — выносной магнитометр; 2 —датчик параметров плазмы;  
3, 4 — приемо-передающие антенны А1 и А2 соответственно 

 
Предполагаемая высота орбиты SamSat-ION составляет 550 км. 

На данной высоте аэродинамические силы оказывают заметное влия-
ние, в связи с чем возникает задача оценки АДХ НС SamSat-ION. 
В работе приведено сравнение результатов расчетов, полученных 
с использованием теории локального взаимодействия и численного 
метода ПММК, реализующего модель CLL. 

Инженерный подход. Для предварительных аэродинамических 
расчетов часто используют приближенные методы, делая упор не на 
точности, а на простоте и быстроте расчета. Часто применяемым ме-
тодом является теория локального взаимодействия. Обработка экспе-
риментальных данных показывает, что точность теории локального 
взаимодействия приемлема для инженерных расчетов аэродинамиче-
ских характеристик широкого класса тел на этапе предварительного 
проектирования [10]. 

Если принять гипотезу, что обтекание НС свободно-молеку-
лярное и удар молекул газа абсолютно неупругий, то аэродинамиче-
ская сила представляет собой силу лобового сопротивления, которая 
определяется площадью проекции НС на плоскость, перпендикуляр-
ную вектору скорости набегающего потока. Коэффициент восстанав-
ливающего момента пропорционален площади проекции поперечно-
го сечения КА [24]. При этом предполагается, что давление 
в «аэродинамической тени» равно нулю. Тогда в случае плоского 
движения наноспутника аэродинамический момент можно записать 
в виде 
 xa x xM C qS l   , (1) 
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где 0 ( )xa xaC C S  , 0xaC  — свободно-молекулярный коэффициент 
лобового сопротивления при 0  , который может принимать зна-
чения от 2 до 3 в зависимости от физических свойств газа и поверх-
ности НС (для проектных проработок принимается равным 2,2);    — 
угол атаки; ( )S   — площадь проекции НС на плоскость, перпенди-
кулярную вектору скорости набегающего потока, отнесенная к пло-
щади миделя НС ( xS ); xl  — величина проекции центра давления от-
носительно проекции центра масс («плечо»); q  — скоростной напор. 

Для НС формата CubeSat, имеющего форму прямоугольного па-
раллелепипеда и не содержащего элементов трансформируемых кон-
струкций, приведенная площадь проекции будет иметь вид [8] 

  ( ) | cos | sinsS k     , (2) 

где sk  — отношение  площади  одной из  боковых поверхностей  
к площади миделя. 

Поскольку для прямоугольного параллелепипеда центр давления 
совпадает с геометрическим центром, величину xl  можно записать 
в виде 
 sin ,xl x    (3) 

где Δx — смещение геометрического центра относительно центра 
масс вдоль продольной оси. 

При наличии трансформируемых конструкций центр давления 
будет изменять свое положение в зависимости от угла атаки, и в вы-
ражении для приведенной площади ( )S   следует учесть вклад вы-
носных элементов в площадь проекции, а также затенение площадей 
элементов. 

При выводе формулы для площади проекции НС SamSat-ION 
на плоскость, перпендикулярную вектору скорости набегающего по-
тока в рабочей конфигурации, были приняты некоторые допущения. 
Приемо-передающие антенны были представлены в виде цилиндров 
постоянного диаметра ad   3,2 мм и длины 1  al  0,297 м для антенн 
A1 и 2  al  0,2785 м для антенн A2 (см. рис. 1).  

Торцевая поверхность без антенн была представлена как квадрат 
с приведенной стороной 1a   0,112 м, при этом для учета затенения в 
расчет принималось реальное значение длины стороны торцевой по-
верхности a   0,118 м. Были заданы длина наноспутника 0,3275l   
м, величина 3,07.sk   Датчик параметров плазмы был представлен 
в виде двух усредненных трубок длиной 0,3ppl   м и диаметром 
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0,0078ppd   м. Выносной магнитометр также был представлен в ви-
де двух усредненных трубок длиной 0,303ml   м и диаметром 

0,009md   м. 
С учетом принятых упрощений площадь проекции НС  

SamSat-ION на плоскость, перпендикулярную вектору скорости набе-
гающего потока, будет иметь следующий вид: 

 

 2
1 2 1 1

1 2 3

2 3

( ) cos sin 2 cos (1 )

sin 2 ( sin cos )

2 ( sin cos ).

s a a a a

a pp pp

m m

S a k d l d l k

k d l d k l k a

d k l k a

         

    

  

 (4) 

Здесь коэффициенты k1, k2 и k3 задаются в соответствии с условиями: 

 

   

   

 

 

 

   

1

2

3

1, 0 ; 40,8 137,8 ; 180 ,

0, 0 ; 90 40,8 ; 137,8 ,

1, 0 ; 158,7 ,

0, 158,7 ; 180 ,

1, 90 ; 158,7 ,

0, 0 ; 90 158,7 ; 180 .

k

k

k

  


 
 

 


 


 


 
 

 (5) 

Значения коэффициентов ik  были вычислены с учетом перехода 
элементов конструкции в «аэродинамическую тень». 

Значение площади миделя получается из (4) при нулевом значе-
нии угла атаки: 

 
2(0) 0,0163 м .xS S   

В отличие от НС, имеющего форму прямоугольного параллеле-
пипеда и не содержащего выносных конструкций, у данного нано-
спутника центр давления будет изменять свое положение в зависимо-
сти от угла атаки. Величину проекции центра давления на плоскость, 
перпендикулярную вектору набегающего потока, можно вычислить 
как центр тяжести площади проекции. В случае НС SamSat-ION была 
получена следующая формула: 
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 2 2
1 1 2

1 1

1 1 1

2 3

2 3

1 sin cos sin cos 2 cos
2 ( )

cos ( sin sin cos )

( cos sin )( sin sin cos )

2 ( sin cos )( sin sin cos )

2 ( sin cos )( sin

x s a a

a a a

a a a

pp pp pp

m m m

l a l a ak d l a
S

d l l l a

k d l l l l a

d k l k a l l a

d k l k a l

       


      

          

        

      sin cos )

sin .

l a

x

    

  

 (6) 

Здесь ( )S   вычисляется согласно (4), а коэффициенты ik  определя-
ются согласно (5). 

Численный подход. Для проведения более точных аэродинами-
ческих расчетов обычно используются численные подходы, основан-
ные на методе Монте-Карло. Как было указано выше, ПММК показы-
вает хорошую согласованность результатов моделирования с летными 
данными. Алгоритм ПММК следующий [25]: 

1) определение границ расчетной области; 
2) построение расчетной сетки; 
3) задание параметров набегающего потока; 
4) расчет векторов положения и скоростей частиц на начальном 

этапе расчета; 
5) расчет траектории движения частиц; 
6) проверка выхода частиц за границы расчетной области, ча-

стицы, вышедшие за границы, удаляются; 
7) проверка столкновения частиц с поверхностью, в случае 

столкновения частиц с поверхностью рассчитываются векто-
ры положения и скорости отраженных частиц, вычисляются 
усилия, передаваемые частицами поверхности; 

8) осреднение полученных данных; 
9) возвращение к п. 5. 

Применение ПММК при проведении аэродинамических расчетов 
опирается на использование расчетных сеток. Наиболее простой вид 
расчетной сетки — равномерный. Однако применение равномерной 
расчетной сетки для КА сложной формы может привести к суще-
ственному увеличению количества элементов и, следовательно, сни-
жению производительности расчетов. В связи с этим для аэродина-
мических расчетов в работе используется неравномерная расчетная 
сетка, построенная с помощью программного обеспечения ICEM 
CFD (рис. 2). 
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Рис. 2. Поверхностная сетка SamSat-ION (а) и сечение сетки расчетной области (б) 

 
На основе построенной расчетной сетки проводится инициализа-

ция решения, т. е. определяются векторы положения и скорости ча-
стиц по следующим формулам: 
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где xc min — вектор координат ячейки с минимальными значениями; 
xc max — вектор координат ячейки с максимальными значениями; rfx, 
rfV1, rfV2 — равномерно распределенные случайные числа в диапазоне 
[0; 1]; Vmp — наиболее вероятная тепловая скорость частиц; V∞ — 
вектор скорости набегающего потока. 

Наиболее вероятная тепловая скорость частиц принимается в со-
ответствии с распределением Максвелла 
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где k — постоянная Больцмана; T∞ — температура набегающего по-
тока на заданной высоте; m — масса частицы. 

Скорость набегающего потока V∞ на заданной высоте орбиты 
рассчитывается в соответствии с соотношением 
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где β — угол скольжения; μ — гравитационный параметр Земли; 
Rз — экваториальный радиус Земли; H — высота орбиты. 
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Траектории частиц вычисляются по формуле 

 1 ,i i i t   x x V  
где Δt — шаг по времени. 

После расчета траектории движения частиц выполняется провер-
ка выхода частиц за границы расчетной области. В случае их выхода 
частицы удаляются и вместо них вводятся новые, векторы положения 
и скорости которых рассчитываются в соответствии с (5). 

Следующий шаг алгоритма ПММК — проверка столкновения ча-
стицы с поверхностью НС. В случае столкновения определяются 
элементарные нормальные Pn и касательные Pτ усилия, которые они 
передают элементарной площадке в соответствии с законом сохране-
ния импульса: 
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где Vni, Vnr — нормальная составляющая скорости падающей и отра-
женной частицы соответственно; Vτi, Vτr — касательная составляю-
щая скорости падающей и отраженной частицы соответственно. 

Расчет скорости отраженных частиц Vr в соответствии с моделью 
CLL выполняется с помощью выражений: 
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Здесь rf1, rf2, rf3, rf4, rf5, rf6 — равномерно распределенные случайные 
числа в диапазоне [0; 1]; αn — коэффициент термической аккомода-
ции, направленной по нормали; Vmpw — наиболее вероятная тепловая 
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скорость частиц вдоль элемента поверхности НС, рассчитываемая 
по (6), где T∞ = Tw (Tw — температура элемента поверхности НС); 
ατ — коэффициент термической аккомодации, направленной по каса-
тельной, вычисляемый по формуле  2 ,       στ — коэффи-
циент аккомодации импульса. 

Переход от нормальной и касательной составляющих сил, дей-
ствующих на элементарную площадку, к аэродинамической силе ло-
бового сопротивления Xa осуществляется с помощью направляющих 
косинусов: 
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Здесь X, Y — продольная и нормальная сила соответственно; Vx, Vy — 
проекции вектора скорости V на оси Ox и Oy соответственно; Pτ —
геометрическая сумма касательных усилий, 2 2

1 2 .P P P     
Аэродинамический коэффициент лобового сопротивления рас-

считывается так: 

 МК
2 ,a

xa
x

XC
nmS

  

где n — осредненная концентрация частиц; m — осредненная масса 
частиц. 

Алгоритм ПММК был реализован с помощью математического 
пакета MATLAB. 

Исходные данные для моделирования свободно-

молекулярного течения. При этом моделировании используются 
значения параметров, представленных ниже: 

 

Высота орбиты H, км ................................................................................... 550 
Коэффициент термической аккомодации, направленной  
по нормали αn ............................................................................................... 0,9 
Коэффициент аккомодации импульса, направленного  
по касательной στ ......................................................................................... 0,9 
Температура атмосферы T∞, K .................................................................... 998,9 
Температура поверхности НС Tw, K ........................................................... 300 
Шаг по времени Δt, нс ................................................................................. 7,65 
Осредненная концентрация частиц n∙1013, м3 .......................................... 1,099 
Осредненная масса частиц m∙1026, кг ........................................................ 2,63 
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При моделировании вводится допущение, что на поверхности НС 
равномерно распределена температура. Химический состав атмосфе-
ры приведен в табл. 1. 

Таблица 1 
Химический состав атмосферы на высоте 550 км 

Параметры частиц N2 O2 N O He H 
Массовая доля, % 13 0,66 0,66 83 2 0,66 
Масса частицы m∙1026, кг 4,65 5,31 2,33 2,66 0,66 0,17 

 
Рассматривается «плоский» случай движения НС относительно 

центра масс в диапазоне углов атаки от 0 до 180°. 
Результаты оценки АДХ НС простой формы. Для верифика-

ции разработанного алгоритма были проведены расчеты для НС про-
стой формы, не содержащей трансформируемых конструкций. По-
скольку ПММК — статистический подход, сравнение значений 
коэффициентов лобового сопротивления Cxa выполняется для диапа-
зона между минимальным и максимальным значениями. В свою оче-
редь, сравнение их значений, полученных с использованием инже-
нерного и численного подходов, показало хорошую согласованность 
между ними (рис. 3). На рисунке показано, что ПММК сужает об-
ласть выбора значений коэффициента лобового сопротивления Cxa 
по сравнению с определенными с помощью инженерного подхода. 
Максимальные и минимальные значения коэффициентов лобового 
сопротивления с применением двух подходов приведены в табл. 2. 

 
Рис. 3. Коэффициенты лобового сопротивления НС простой формы 

Таблица 2 
Значения коэффициентов лобового сопротивления 

Подход Cxa min Cxa max 
Инженерный 2 9,5 
Численный 2,5 9,3 
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Результаты оценки АДХ НС SamSat-ION. Наличие трансфор-
мируемых конструкций (выдвижных антенн с датчиком плазмы и 
магнетометром) ожидаемо привело к повышению Cxa, связанного 
с увеличением площади обтекания (рис. 4). Сравнение коэффициен-
тов Cxa, определенных с использованием инженерного и численно-
го подходов, также показало хорошую согласованность между ни-
ми. Как и в случае НС простой формы, ПММК позволяет сузить 
область выбираемых значений Cxa. Полученные в результате 
ПММК данные могут быть усреднены с применением полинома 

 9,37sin 0,83 0,28xaC     (красная линия на рис. 4). 
 

 

Рис. 4. Коэффициенты лобового сопротивления SamSat-ION 
 
 

Таблица 3 
Значения коэффициентов лобового сопротивления 

Подход Cxa min Cxa max 

Инженерный 2,3 11,4 

Численный 2,55 10,8 

 
Для сравнения в табл. 3 представлены максимальные и мини-

мальные значения коэффициентов лобового сопротивления Cxa, 
полученные с использованием инженерного и численного подхода. 

Зависимости аэродинамического момента от угла атаки, опре-
деленные с помощью инженерного и численного подхода, оказа-
лись близкими (рис. 5), максимальная разница результатов соста-
вила около 20 % при интервале углов атаки от 60 до 90°. 
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Рис. 5. Зависимость аэродинамического момента от угла атаки 

 
Заключение. Результаты аэродинамических расчетов показали, 

что использование ПММК позволяет сузить область выбираемых 
значений коэффициента лобового сопротивления. Сравнение коэф-
фициентов лобового сопротивления и аэродинамического момента, 
определенных с применением инженерного и численного подхода, 
показало, что максимальная разница между ними составила 20 и 16 % 
соответственно. Таким образом, реализованное ПММК не противо-
речит инженерному методу и может быть использовано при проекти-
ровании миссий НС, имеющих на борту различные трансформируе-
мые конструкции. 

Работа выполнена в рамках проекта 0777-2020-0018, финансируемого 
из средств государственного задания победителям конкурса научных  

лабораторий образовательных организаций высшего образования,  
подведомственных Минобрнауки России.  
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The paper presents an approach to refine the aerodynamic characteristics (drag coeffi-
cient, aerodynamic torque) of a complex-geometry nanosatellite. The approach is based 
on the direct simulation Monte-Carlo method. The calculations took into account 
gas−surface interaction according to Cercignani—Lampis—Lord model, chemical com-
position of atmosphere on the orbit altitude and particle thermal velocity. The nanosatel-
lite complex geometry was described as a finite-element grid with the cell size of 5 mm. 
The results of the engineering and numerical methods were compared. The differences in 
drag coefficient and aerodynamic torque between the two methods reached 20%.  
 
Keywords: nanosatellite, free molecular flow, direct simulation Monte-Carlo, gas-
surface interaction, Cercignani-Lampis-Lord model, drag coefficient, center of pressure 
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