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Рассмотрена задача численного моделирования внешнего гиперзву-
кового обтекания модели беспилотного самолета Х-43. Методами
вычислительной аэродинамики исследовано возмущенное поле те-
чения и теплофизические процессы во всей области от головной
ударной волны до дальнего следа. Изучена конфигурация ударных
волн, образующихся при обтекании сложной пространственной мо-
дели гиперзвукового летательного аппарата, а также зафиксиро-
ваны области взаимодействия ударных волн с поверхностью аппа-
рата. Проведено исследование влияния угла атаки α и скорости
потока на поле течения, аэродинамические и тепловые характери-
стики поверхности гиперзвукового летательного аппарата. Также
для каждого режима вычислены интегральные аэродинамические
характеристики самолета X-43, коэффициенты подъемной силы,
коэффициенты силы лобового сопротивления. На основе этих ре-
зультатов получены зависимости аэродинамического качества ги-
перзвуковой компоновки от числа Маха и угла атаки. Проведено
сравнение данных летного эксперимента и испытаний самолета
X-43 в аэродинамической трубе с результатами численного моде-
лирования.
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В последнее десятилетие в ведущих зарубежных исследователь-
ских аэродинамических центрах повышенное внимание уделяется
научно-исследовательским и опытно-конструкторским работам, про-
водимым в интересах создания новых видов авиационной техники,
в частности гиперзвуковых летательных аппаратов (ГЛА), имеющих
диапазон скоростей на крейсерском режиме 4 � М � 10, включая
пилотируемые и беспилотные самолеты различных классов и назна-
чения.

При проектировании ГЛА приходится сталкиваться со специфиче-
скими аэродинамическими и теплофизическими проблемами [1].

По мере увеличения скорости полета возникает необходимость
смены принципиальной схемы энергетических установок для обес-
печения достаточной тяги. Турбореактивный двигатель (ТРД) может
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использоваться для полетов со скоростями M < 3. При числах Маха
M > 3 необходимо переходить на прямоточный контур. Прямоточный
воздушно-реактивный двигатель (ПВРД) эффективен при скоростях
полета в диапазоне 3 � M � 6 (при полете с числом Маха M > 6 и до-
звуковом горении слишком сильно возрастают температура и давление
в камере сгорания двигателя). При M > 6 целесообразно применять
так называемые гиперзвуковые прямоточные воздушно-реактивные
двигатели (ГПВРД). Торможение потока воздуха во входном устрой-
стве ГПВРД происходит лишь частично, так что на протяжении всего
остального тракта движение рабочего тела остается сверхзвуковым.
При этом температура после сжатия относительно низка, что позволя-
ет сообщить рабочему телу значительное количество теплоты.

Эффективные при гиперзвуковых скоростях полета ПВРД и
ГПВРД неработоспособны при низких скоростях, и не могут самосто-
ятельно стартовать и разгоняться. Поэтому для достижения начальной
скорости, при которой силовые установки станут эффективными, не-
обходим вспомогательный привод, обеспечиваемый, например, твер-
дотопливным ракетным ускорителем, или самолетом-носителем, с
которого запускается аппарат с ПВРД или ГПВРД.

При гиперзвуковых скоростях полета аэродинамические характе-
ристики всего планера летательного аппарата и его отдельных элемен-
тов будут существенно влиять на характеристики силовой установки,
так как взаимодействие компоновки ГЛА сложной геометрии с гипер-
звуковым потоком приводит к возникновению интенсивных взаимо-
действующих ударных волн. Поэтому важной концептуальной зада-
чей проектирования ГЛА должна быть интеграция в единую систему
фюзеляжа, крыльев и двигателя. При этом необходимо ограничивать
допустимый диапазон углов атаки и область присоединения головного
скачка (головной скачок уплотнения должен падать практически точно
на нижнюю кромку воздухозаборника ГПВРД летательного аппарата).

Форма ГЛА должна иметь малые относительные толщины крыльев
и фюзеляжа. Выполнение требования малости относительных толщин
корпуса и крыльев необходимо для увеличения аэродинамического ка-
чества K (при малых углах атаки). Следовательно, для улучшения аэ-
родинамических качеств гиперзвуковых аппаратов необходимо созда-
вать ГЛА с элементами конструкции, имеющими как можно меньшие
радиусы скругления передних кромок (носовой части, крыльев, кро-
мок воздухозаборника). Здесь возникает еще одна серьезная проблема
– возрастание тепловой нагрузки на поверхность по мере уменьшения
радиусов кривизны обтекаемых поверхностей.

Для решения задачи разработки перспективных ГЛА необходимо
проведение как экспериментальных, так и расчетно-теоретических ис-
следований аэродинамических характеристик и особенностей обте-
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кания интегральных компоновок гиперзвуковых аппаратов с прямо-
точными воздушно-реактивными двигателями. Проведение подобных
летных и наземных испытаний требует очень больших затрат, поэто-
му в настоящее время возрастает роль численного моделирования в
разработке ГЛА. При проектировании перспективных летательных ап-
паратов, как правило, проводятся численные исследования обтекания
предполагаемых конфигураций планера, которые существенно сокра-
щают затраты на проведение испытаний в аэродинамических трубах.
При этом в процессе расчета возможно определение всех параметров
течения, тогда как в эксперименте удается измерять лишь отдельные
газодинамические величины. Это становится особенно актуальным
при моделировании гиперзвуковых условий полета.

Что касается перспектив развития ГЛА аэрокосмического назначе-
ния, рассчитанных на крейсерский полет в пределах атмосферы Земли,
то для традиционных систем — химических ракетных двигателей (в
том числе и для ЖРД) достигнут предел энергетических возможно-
стей топлива, и поэтому теоретически не предвидится возможности
существенного увеличения их удельного импульса и, следовательно,
существенного снижения затрат на изготовление и эксплуатацию та-
ких систем. Поэтому применение химических ракетных двигателей
становится экономически нецелесообразным, и возникает необходи-
мость разработки принципиально новых систем [2].

К 1990 г. было разработано достаточно много технических реше-
ний, которые после лабораторных испытаний должны были приме-
няться на будущих гиперзвуковых воздушно-космических летатель-
ных аппаратах. Причем ключевой технологией для всех разработок
являлся так называемый проточный воздушно-реактивный двигатель
для гиперзвуковых полетов [2]. К этому времени технологии создания
новых материалов и конструкторские достижения делали возможным
создание реального летательного аппарата с использованием таких
двигательных установок.

Главным условием создания ГЛА являлась демонстрация работо-
способности ГПВРД в условиях полета.

В США для решения проблем освоения гиперзвука была создана
программа Hyper-X, которая должна была продемонстрировать работу
ГПВРД в полете [3].

В рамках программы были изготовлены три экспериментальных
беспилотных гиперзвуковых аппарата X-43A (рис. 1, а) длиной 3,66 м
и взлетной массой около 1300 кг, рассчитанных на максимальную ско-
рость полета до 11600 км/ч (∼3200м/с) [2, 4].

Аппарат Х-43А использует носовую часть фюзеляжа для форми-
рования скачка уплотнения перед входом в воздухозаборник, а хвосто-
вую часть — как интегрированное с корпусом сопло двигателя (рис. 1).
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Рис. 1. Эскиз модели экспериментального беспилотного ГЛА [2] (а) и геометри-
ческая модель аппарата Х-43 (б)
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Воздух в камере сгорания ГПВРД сжимается набегающим потоком,
сгорание топлива происходит в сверхзвуковом потоке.

Программа Hyper-X включала наземную и летную фазы испытаний
экспериментального ГЛА.

Подготовка к летной части программы Hyper-X сопровождалась
наземными испытаниями в аэродинамических трубах НИЦ NASA
Langley. Экспериментальные данные, необходимые для проведения
полномасштабного летного испытания (при запланированной скоро-
сти M = 7), были получены на высокотемпературной аэродинамиче-
ской трубе НИЦ NASA Langley [5]. В этих экспериментах впервые
проводилась продувка интегрированной модели: планера и ГПВРД. В
ходе испытаний тестировался гиперзвуковой двигатель, установлен-
ный на корпусе летательного аппарата. Интеграция двигателя и кор-
пуса позволила учесть сложные трехмерные возмущения, возникаю-
щие при обтекании передней части Х-43, и получить картину течения
в задней части ГЛА. Также были получены экспериментальные дан-
ные по тепловым и динамическим характеристикам поверхности ГЛА,
исследовались аэродинамические характеристики летательного аппа-
рата Х-43. Испытания проводились с закрытым и открытым трактом
ГПВРД, с включенным и выключенным зажиганием. Эксперименты,
проводившиеся в аэродинамической трубе НИЦ NASA Langley, позво-
лили оценить тепловые и динамические нагрузки, которые испытывает
летательный аппарат при скоростях полета M = 7. На основе получен-
ных данных разрабатывались системы защиты наиболее теплонапря-
женных участков интегрированной модели ГЛА Х-43: кромок носа,
крыльев, воздухозаборника; проточной части ГПВРД [6].

Уникальность экспериментов [5, 6] состоит в том, что на наземном
оборудовании удалось смоделировать процесс обтекания интегриро-
ванной модели летательного аппарата Х-43 с учетом процессов го-
рения в двигательной установке, соответствующих условиям летных
испытаний.

Моделирование условий летного эксперимента, в ходе которого
планировалось достичь скоростей M = 10, проводилось на усовер-
шенствованной ударной трубе НИЦ Langley [7]. Данное оборудование
давало возможность проводить исследования как при режиме течения
со скоростью потока M = 7, так и при скоростях M = 10.

Главной целью испытаний [8] являлось получение достаточно-
го числа экспериментальных данных в условиях, максимально при-
ближенных к условиям летного эксперимента при скоростях полета
M = 10. Полученные данные помогли внести необходимые поправки
и определить окончательный вариант конструкции проточной части
ГПВРД.
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Эксперименты, проводимые в рамках программы наземных испы-
таний на ударных трубах НИЦ Langley, оказали поддержку в разра-
ботке конструкции ГПВРД летательного аппарата Х-43 для скоростей
полета M = 10. Испытания подтвердили работоспособность конструк-
ции ГПВРД на скорости полета M = 10 и более, разработанной на
основе экспериментальных данных, полученных при M = 7.

Программой летных испытаний было намечено выполнить два по-
лета со скоростью M = 7 и третий — с M = 10.

Запуск и ускорение аппарата Х-43А планировалось осуществить
с помощью твердотопливной ракеты-носителя Pegasus, запускаемой
с борта экспериментального самолета B-52 на высоте около 6000м.
После отделения ГЛА от носителя, на высоте около 30 000м преду-
смотрено кратковременное включение ГПВРД для разгона до заданной
скорости, а затем выполнение гиперзвуковых полетов и планирования
продолжительностью до 15мин (для регистрации аэродинамических
характеристик), при этом расчетная дальность полета аппарата состав-
ляет 1300 км [4].

Первый испытательный полет ГЛА закончился его потерей из-за
неполадок в системе наведения ракеты-носителя “Пегас” (Pegasus) [2].

В ходе второго, успешного летного эксперимента гиперзвуко-
вой аппарат достиг запланированной для этих испытаний скорости
2100м/с (M ≈ 7) [9].

В процессе летного эксперимента проводились измерения давле-
ний и тепловых нагрузок на поверхности ГЛА. В работе [9] выполне-
но сопоставление данных по распределению давления на поверхности
Х-43А, полученных в ходе летных испытаний, с результатами лабора-
торных экспериментов и получено хорошее соответствие. Кроме того,
весь цикл летных и наземных экспериментов сопровождался деталь-
ными расчетно-теоретическими исследованиями. Некоторые расчет-
ные данные также приведены в работе [9].

Подробный анализ данных по температурному нагреву поверхно-
сти аппарата Х-43 в полете со скоростью M = 7 (27 марта 2004 г.)
представлены в работе [10]. В ходе летного эксперимента проводились
температурные измерения наиболее теплонапряженных участков: но-
совой части, горизонтального и вертикального хвостового оперения.
Кроме этого в работе [10] приведены результаты расчета конвективно-
го нагрева поверхности, а также сравнение результатов теоретических
расчетов и данных летного испытания по нагреву поверхности Х-43.

Экстремальные тепловые нагрузки, которые испытывает летатель-
ный аппарат при гиперзвуковых скоростях, вызывают необходимость
разработки эффективной тепловой защиты.

В работе [11] рассмотрены проблемы создания защиты наиболее
теплонапряженных участков поверхности ГЛА Х-43 — передних кро-
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мок — для подготовки летных экспериментов, в ходе которых плани-
ровалось достичь скоростей M = 7 и M = 10. Представлены критиче-
ские параметры теплонапряженных участков. Приведены результаты
тестовых испытаний.

В статье [12] также обсуждаются проблемы, связанные с тепло-
выми нагрузками при гиперзвуковом полете. Решаются задачи обес-
печения работы материалов в экстремальных условиях с учетом осо-
бенностей теплового и механического нагружения всей конструкции
в условиях полета со скоростями до M = 10. В статье приводятся
современные достижения в области создания эффективной тепловой
защиты. Дано подробное описание конструкции тепловой защиты ГЛА
Х-43 и краткая характеристика материалов, использованных для раз-
ных теплонапряженных элементов аппарата.

При разработке тепловой защиты необходимо также учитывать
конфигурацию ударно-волнового взаимодействия набегающего потока
с корпусом летательного аппарата. От локальных характеристик те-
чения будут зависеть условия нагрева поверхности и, следовательно,
значения температур и тепловых потоков. Например, падение несколь-
ких скачков на кромку воздухозабрника может существенно увеличить
и без того значительные тепловые нагрузки.

В работе [13] анализируются подобные ситуации. Рассматривают-
ся различные ударно-волновые конфигурации, возникновение которых
возможно при обтекании ГЛА. Дана классификация типов ударного
взаимодействия на кромке ГПВРД, возникающего в результате интер-
ференции нескольких ударных волн.

В ходе третьего испытательного полета беспилотный самолет X-43
был разогнан до скорости 3000м/с (M ≈ 10) [14].

Сравнение результатов наземных экспериментов и результатов, по-
лученных в ходе летного испытания Х-43, который достиг скорости
M = 10, показало их хорошее соответствие [15, 16].

В настоящей работе проведено численное моделирование гипер-
звукового обтекания модели ГЛА Х-43.

Геометрическая модель летательного аппарата Х-43 и условия
набегающего потока. Для численного моделирования процесса об-
текания была создана компьютерная модель поверхности ГЛА X-43
(рис. 1, б). В качестве прообраза выбраны эскизы аппарата Х-43, опуб-
ликованные в работе [2] (см. рис. 1, а). Отметим, что данная компью-
терная модель не является полным аналогом реального ГЛА Х-43,
повторяя лишь некоторые основные конструктивные особенности по-
следнего, так как мы не ставили перед собой цели провести деталь-
ный расчетно-теоретический аэротермодинамический анализ именно
ГЛА Х-43. Главная цель данной работы — отработка полного цикла
компьютерного моделирования аэротермодинамики ГЛА — от созда-
ния компьютерной модели поверхности ГЛА произвольной геометрии
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до получения полного набора аэротермодинамических данных, пред-
ставляющих наибольший интерес для разработчиков ГЛА. Мотива-
ция выбора в качестве прообраза именно ГЛА Х-43 состояла в том,
что для этого аппарата имеются расчетные и экспериментальные дан-
ные [4–10, 15, 16], позволяющие тестировать создаваемые комплексы
расчетно-теоретических моделей, предназначенных для изучения аэ-
ротермодинамики ГЛА.

Условия набегающего потока воздуха соответствовали высоте
H = 30 км (таблица) и различным режимам, отличавшимся значения-
ми угла атаки и числа Маха. Расчеты выполнены для M = 4, 6, 8, 10 и
углов атаки от 0◦ до 15◦.

Таблица
Исходные данные для расчета и свойства набегающего потока на высоте 30 км

Число Маха 4, 6, 8, 10
Угол атаки, градус 0, 2, 5, 8, 10, 12, 15
Температура, K 227
Давление, Па 1200
Плотность, кг/м3 0,0184
Скорость звука, м/с 302
Динамическая вязкость, кг/(м·с) 0,148 · 10−4

Вычислительные модели, исходная система уравнений. В рас-
четах использовалась модель совершенного газа. Поле течения вокруг
летательного аппарата моделировалось с использованием уравнений
Навье–Стокса с учетом сжимаемости в трехмерной постановке со-
вместно с уравнением неразрывности и уравнением сохранения энер-
гии.

Уравнения Навье–Стокса и уравнение неразрывности формулиро-
вались в следующем виде:

∂ρu

∂t
+ div (ρuV) = −∂p

∂x
− 2
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∂

∂x
(μ divV)+
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∂
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+ 2
∂
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∂ρ
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+ div (ρV) = 0. (4)

Уравнение сохранения энергии имеет вид

ρcp
∂T

∂t
+ ρcpV · gradT = div (λ gradT ) +

∂p

∂t
+V · grad p+ μΦ, (5)

где диссипативная функция определяется по выражению
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Для рассматриваемого диапазона скоростей число Рейнольдса ва-
рьировалось в диапазоне Re = (2 . . . 4) · 106, поэтому для замыкания
уравнений Навье–Стокса применялась двухпараметрическая стандарт-
ная k−ε-модель турбулентности.

Построение расчетных сеток. В настоящей работе моделирова-
ние трехмерного поля течения около конфигурации ГЛА Х-43 прово-
дилось с использованием неструктурированных тетраэдральных сеток.
На рис. 2 приведены различные фрагменты трехмерной неструктури-
рованной расчетной сетки, применявшейся для моделирования внеш-
него обтекания ГЛА (рис. 2, а дает представление о структуре сетки
вблизи поверхности Х-43 в центральном осевом сечении).

Из рисунка хорошо видна степень сгущения узлов сетки к об-
текаемой поверхности. Применявшиеся в расчетах сетки имели раз-
мерность примерно 2 600 000 тетраэдральных элементов. Расстояние
от первой расчетной точки до стенки обеспечивало подходящий для
используемой модели диапазон значений нормированного расстояния
y+ от 15 до 30 и являлось достаточно малым для определения мест-
ных аэродинамических и тепловых характеристик поверхности ГЛА.
В плоскости центрального осевого сечения на пограничный слой при-
ходилось 10 узлов. Таким образом, общее число узлов в пограничном
слое, окружающем всю поверхность модели, порядка 3·105. На рис. 2, б
показана расчетная сетка на поверхности модели ГЛА со сгущениями
к острым кромкам — областям наибольшей тепловой нагрузки (по-
казаны на рис. 2, б стрелками). Радиус скругления кромок составлял
1мм.

Результаты численного моделирования. На рис. 3 показано изо-
бражение трехмерного поля течения (числа Маха) около ГЛА Х-43
при M = 4 и α = 0◦. Рисунок дает представление о сложности струк-
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Рис. 2. Фрагменты трехмерной расчетной сетки:
a — структура сетки вблизи поверхности Х-43 в центральном осевом сечении; б —
расчетная сетка на поверхности модели ГЛА со сгущениями вблизи острых кромок
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Рис. 3. Трехмерное поле течения около аппарата Х-43 при M=4

туры ударных волн, образующихся при обтекании пространственной
модели Х-43, но не является в достаточной мере информативным. Для
более детального изучения характера взаимодействия ударных волн
рассмотрим картину течения в центральном осевом сечении.

По расчетным данным, представленным на рис. 4 (см 3-ю полосу
обложки) можно проследить изменение полей чисел Маха и конфигу-
рации поля течения с ростом скорости полета в центральном осевом
сечении.

Из рисунков видно, что важной особенностью газодинамической
конфигурации поля течения является закономерное уменьшение угла
наклона головной ударной волны при увеличении скорости полета.
Важным качественным результатом выполненных расчетов является
косвенное подтверждение того факта, что данная модель ГЛА опти-
мальна для скоростей полета M∼10 при нулевом угле атаки. Только в
этом случае головная ударная волна ближе всего подходит к нижней
обечайке энергетической установки ГЛА. Отметим также, что даже
при указанной максимальной скорости полета обеспечивается нахо-
ждение органов рулевого управления внутри конуса Маха.

Представление о том, как изменяются поля температур и давле-
ний (Па) с ростом числа Маха при нулевом угле атаки в центральном
осевом сечении дают рис. 5 (см. 3-ю полосу обложки) и 6. Крупно по-
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Рис. 5. Поля температур в центральном осевом сечении при полете с нулевым
углом атаки для чисел Маха М=6,8,10 (соответственно а, б, в)

Рис. 4. Поля чисел Маха в центральном осевом сечении при полете с нулевым
углом атаки для чисел Маха М=6,8,10 (соответственно а, б, в)



Рис. 6. Поля давлений в центральном осевом сечении на высоте H = 30км
при нулевом угле атаки и числах Маха 6, 8, 10 (соответственно а, б, в)

казаны распределения температур и давлений вблизи наиболее тепло-
напряженных элементов конструкции гиперзвукового аппарата Х-43 —
передней носовой кромки, где наблюдаются максимальные значения
температуры и давления, вблизи кромки воздухозаборника, в проточ-
ном тракте ГПВРД.

На рис. 7 видно, как изменяется структура ударных волн, образу-
ющихся при обтекании сложной пространственной модели ГЛА, при
вариации скорости и угла атаки, а также взаимодействие ударных волн
и их отражение в проточном тракте ГПВРД. Из рисунков также следу-
ет, что заданная конфигурация ГЛА является наиболее оптимальной
для скорости полета M = 10. При указанной скорости, наибольшей из
исследованного набора скоростей, и малых углах атаки ударная волна
ближе всего примыкает к нижней обечайке ГПВРД (рис. 7, г).

Как говорилось выше, при гиперзвуковых скоростях летательный
аппарат испытывает экстремальные тепловые нагрузки. Распределе-
ния температур по поверхности ГЛА показаны на рис. 8, а. . . в (4-я
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Рис. 7. Изменение структуры течения около аппарата Х-43 с ростом числа
Маха на высоте H = 30км при различных углах атаки:
a — α = 5◦, M = 6; б — α = 5◦, M = 8; в — α = 10◦, M = 8; г — α = 0◦, M = 10;
д — α = 10◦, M = 10

полоса обложки) для чисел Маха M = 6, 8 и 10 соответственно. При
наибольшей скорости полета температура на самых теплонапряжен-
ных участках поверхности (передняя носовая кромка, кромки крыльев,
кромка воздухозаборника) достигает значения Т∼2400K.

Очевидно, что при увеличении угла атаки возникает значительное
разрежение над верхней поверхностью аппарата и значительное уве-
личение давления на наветренной нижней поверхности фюзеляжа.

Количественной характеристикой распределения давления по по-
верхности является коэффициент давления СP .
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Рис. 8. Поля температур в центральном осевом сечении при полете с нулевым
углом атаки для чисел Маха М=6,8,10 (соответственно а, б, в)



Рис. 9. Изменение коэффициентов давления на поверхности Х-43 с ростом угла
атаки при полете с числом Маха М=6 на высоте 30 км:
а, б, в, г — α = 0, 5, 10, 15 градусов соответственно

При увеличении угла атаки от 0◦ до 15◦ максимальное значение ко-
эффициента давления на нижней поверхности носовой части корпуса
увеличивается с 0,18 до 0,59 (рис. 9). Также значения этого параметра
значительно возрастают на задней поверхности за ГПВРД (с −0,01 до
0,03) и на нижней кромке воздухозаборника (с 0,22 до 0,61). При этом
значения коэффициентов давления на верхней носовой поверхности
аппарата уменьшаются с 0,03 при α = 0◦, до −0,04 при α = 15◦.

Кроме вычисления локальных характеристик теплообмена и сило-
вого воздействия потока на аппарат для каждого из рассмотренных
режимов обтекания вычислялись интегральные аэродинамические ха-
рактеристики модели ГЛА X-43, коэффициенты подъемной силы Сy,
коэффициенты силы лобового сопротивления Сx, аэродинамическое
качество K всего аппарата. Исследовались зависимости данных ха-
рактеристик от числа Маха и угла атаки.

На рис. 10 приведены рассчитанные зависимости коэффициентов
подъемной силы Сy, коэффициентов силы лобового сопротивления
Сx и аэродинамического качества K модели гиперзвукового аппарата
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Рис. 10. Аэродинамические характеристики аппарата ГЛА Х-43 при различных
углах атаки и числе Маха M=6

Х-43 от угла атаки при M = 6. В диапазоне углов атаки от 0◦ до 15◦,
с ростом угла атаки аэродинамическое качество возрастает, достигая
своего максимального значения при α = 8◦, затем снова снижается.
Максимальное значение аэродинамического качества уменьшается с
ростом числа Маха.

Для условий полета при M = 6 проведено сравнение расчетных
и экспериментальных данных. Результат сопоставления аэродинами-
ческих характеристик ГЛА X-43, полученных методами численного
моделирования и из экспериментальных исследований летательного
аппарата в аэродинамической трубе [4], показан на рис. 10 (точки, со-
ответствующие экспериментальным данным, соединены пунктирной
линией). Как видно на рисунке получено хорошее качественное и удо-
влетворительное количественное согласие экспериментальных и рас-
четных данных по интегральным аэродинамическим характеристикам.

Заключение. Дан краткий обзор и проведен анализ основных про-
блем аэротермодинамики, возникающих при проектировании перспек-
тивных ГЛА. На основе компьютерного моделирования гиперзвуково-
го обтекания модели летательного аппарата Х-43 исследованы основ-
ные закономерности поля течения и аэротермодинамики ГЛА во всей
области от головной ударной волны до дальнего следа при различных
режимах, различающихся значениями угла атаки и числами Маха. Рас-
четы выполнены для чисел Маха M = 4, 6, 8, 10 и углов атаки от 0◦

до 15◦. Получено представление о структуре ударных волн, образую-
щихся при обтекании сложной пространственной модели ГЛА.
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Для каждого режима вычислены интегральные аэродинамические
характеристики модели ГЛА Х-43, коэффициенты подъемной силы Сy,
коэффициенты силы лобового сопротивления Сx. На основе этих ре-
зультатов получены зависимости аэродинамического качества K ги-
перзвуковой компоновки от числа Маха и угла атаки. В диапазоне
от α = 0◦ до 15◦ с ростом угла атаки аэродинамическое качество
возрастает, достигая своего максимального значения при α = 8◦, за-
тем снижается. Максимальное значение аэродинамического качества
уменьшается с ростом числа Маха.

Проведено сравнение данных летного эксперимента и испытаний
X-43 в аэродинамической трубе с результатами численного модели-
рования. Удовлетворительное соответствие экспериментальных и рас-
четных данных получено как по общей картине поля течения, так и
по интегральным аэродинамическим характеристикам.
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