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Аннотация Ключевые слова 
Выполнено расчетное исследование аэродинамиче-
ских коэффициентов модели высокоскоростного 
летательного аппарата, аналогичного X-51, движу-
щегося с числом Маха M = 6. Моделирование про-
ведено с использованием оригинального и моди-
фицированного авторских компьютерных кодов 
(UST3D и UST3D-AUSMPW), предназначенных для 
численного моделирования аэротермодинамики 
высокоскоростных летательных аппаратов произ-
вольной конфигурации. Такие авторские компью-
терные коды реализуют модель вязкого сжимаемо-
го теплопроводного газа, описываемую простран-
ственной нестационарной системой уравнений 
Навье — Стокса, решаемой на трехмерных неструк-
турированных тетраэдральных сетках. Рассмотрены 
теоретические аспекты компьютерного моделиро-
вания аэротермодинамики высокоскоростных лета-
тельных аппаратов. Описан метод расчета потока 
массы через границы ячеек расчетной сетки, реали-
зуемый в модифицированной версии авторского 
компьютерного кода. Проведена перекрестная ве-
рификация результатов, полученных с использова-
нием авторских компьютерных кодов, а также про-
ведено сравнение авторских компьютерных кодов 
по времени сходимости результатов. Показано, что 
данные авторские компьютерные коды дают доста-
точно достоверную картину распределения полей 
искомых величин, а также рассчитывают аэродина-
мические характеристики с высокой точностью 
относительно друг друга 
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Введение. Изучение гиперзвуковых пространственных течений вязкого 
теплопроводного газа является актуальной проблемой современной 
аэродинамики, связанной с разработкой летательных аппаратов нового 
поколения.  

Проведение летных и наземных испытаний требует очень больших фи-
нансовых затрат. Поэтому в настоящее время при разработке гиперзвуко-
вых летательных аппаратов все больше внимания уделяется численному 
моделированию, что позволяет существенно сократить затраты на проведе-
ние испытаний в аэродинамических трубах и тем более в летном экспери-
менте. При этом в процессе расчета возможно определение всех параметров 
течения, тогда как в результате эксперимента измеряются лишь отдельные 
газодинамические величины [1, 2].  

Вопросам исследования гиперзвуковой аэродинамики посвящено 
большое число работ, например [3, 4]. Проблемы моделирования гиперзву-
кового обтекания сложных тел рассмотрены в работах [5−8] на неструкту-
рированных и в [9] на структурированных сетках. Решения задач аэродина-
мики на гиперзвуковых скоростях для тел упрощенной формы приведены  
в [10, 11]. 

В настоящей работе проведено исследование структуры течения вокруг 
модели высокоскоростного летательного аппарата X-51 на основе численно-
го решения полных уравнений Навье — Стокса для ламинарного режима  
с использованием авторского компьютерного кода UST3D в двух модифи-
кациях, реализующих разные подходы к расчету потока на границах ячеек 
объемной неструктурированной тетраэдральной сетки расчетной области. 

Материалы и методы решения задач, принятые допущения. Про-
странственное обтекание модели летательного аппарата описывается трех-
мерной нестационарной системой уравнений Навье — Стокса в векторном 
виде [7]: 
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— вектор консервативных переменных, где  — плотность; u, v, w — 
компоненты вектора скорости; E  — удельная полная энергия газа; 
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— вектор конвективного потока (p — давление); 

0 0

0

xx xy

yx yy

zx zy

xx yx zx x xy yy zy y

xz

yz

zz

xz yz zz z

G

u v w q u v w q

u v w q

  

— вектор вязкого потока, где ,i j  — компонент тензора вязких напряже-
ний ˆ ;  xq , ,yq  zq  — компоненты вектора теплового потока. 

Тензор вязких напряжений записывается в виде 
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где  — коэффициент динамической вязкости. 
В качестве замыкающих используются следующие соотношения: 

1p U  

— уравнение состояния совершенного газа; 

VU c T   

— калорическое уравнение состояния;  
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2 2 2

1 2
u v wpE  

— выражение для удельной полной энергии;  

q T  

— закон Фурье. 
В этих уравнениях U — удельная внутренняя энергия газа; Vc  — 

удельная теплоемкость газового потока; T — температура;  — коэффи-
циент теплопроводности. 

Постановка граничных условий осуществлялась следующим образом. 
На входной границе расчетной области inG  используются условия в набе-
гающем потоке газа: 

; ; ; ; ;
in in in in inG G G G Gp p u u v v w w  

2 2 21 ,
1 2inG

pE E u v w  

где ,p  ,  ,u  ,v  w  — параметры невозмущенного потока. 
При вытекании газа на выходе из расчетной области outG  применя-

ются условия открытой границы: 
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где n — вектор единичной нормали к грани. Во всех расчетах в выходном 
сечении расчетной области наблюдались сверхзвуковые скорости. 

На твердой стенке wallG  ставятся условия прилипания для скорости, 
условия адиабатичности или изотермичности для температуры. Для энер-
гии используются условия теплоизолированной или охлаждаемой стенок: 
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В плоскости симметрии symmG  применяется условие симметрии по-
тока. 

Отметим, что постановка граничных условий прилипания на твердой 
поверхности в условиях весьма разреженной неструктурированной сетки 
не обеспечивает строгого решения уравнений Навье — Стокса. В данном 
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случае — это, скорее, вычислительный прием, стабилизирующий числен-
ное решение. В работе [12] показано, что использование в аналогичной 
постановке граничных условий скольжения и системы уравнений Эйлера 
приводит практически к тем же значениям аэродинамических коэффи-
циентов. На используемых расчетных сетках также теряет смысл расчет 
тепловых потоков. 

Задача моделирования пространственного обтекания поверхности ги-
перзвукового летательного аппарата сложной формы состоит в расщепле-
нии исходной системы уравнений по физическим процессам [5, 13]. 

Решение задачи, если оно существует, получается в результате установ-
ления. В предлагаемом методе не используется выделение поверхностей 
разрыва. Основные уравнения газовой динамики записываются в виде за-
конов сохранения, что обеспечивает достаточно высокую точность вычис-
лений, поскольку законы сохранения должны выполняться как для элемен-
тарной ячейки, так и для расчетной области. Однако основным источником 
погрешности вычислений в предлагаемой модели являются значения пото-
ковых величин на границах расчетных ячеек. В оригинальной версии ком-
пьютерного кода для определения потока массы через границы расчетных 
ячеек используется метод донорных ячеек [14]. В настоящей работе в каче-
стве метода расщепления потоков предлагается использовать одну из схем 
семейства АUSM (Advection Upstream Splitting Method) алгоритмов [6]. 

Существует множество модификаций указанной схемы [15–22]. Перво-
начальный вариант предложен Лио и Стефаном [15] для расчета типичных 
аэродинамических задач и усовершенствован в работах [16, 17]. Позднее 
метод был обобщен для всех скоростных режимов и многофазных тече- 
ний [18–22].  

В методах семейства схем AUSM расщепление проводится отдельно 
по конвективной составляющей (число Маха) и давлению. 

Рассмотрим конвективный CF  и акустический PF  потоки в трех-
мерной постановке уравнений Навье — Стокса: 
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Обозначим индексом L величины внутри ячейки слева, индексом R 
величины внутри ячейки справа, а индексом 1/2 величины на границе 
этих ячеек. Тогда конвективный поток на границе ячеек примет вид 

 1/2 1/2

/

ρ
ρ
ρ .
ρ

ρ

C

L R

c
uc
vcF M
wc

E p c

 (3) 

Основная идея подхода AUSM заключается в том, что расщепление 
потоков проводится в зависимости от числа 1/2M , в то время как «пас-
сивные» величины переносятся из той ячейки, откуда направлен поток: 
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Определяющим моментом для всего семейства схем AUSM является 
способ определения числа 1/2M . В схеме AUSM число 1/2M  расщепляется 
на вклад «слева» Lf  и «справа» :Rf  

 1/2 .L RM f f   

Аналогично давление также расщепляется на вклад «слева» и «справа»: 

 1/2 .RRL Lp p p   

В работе [23] Ван Лир предложил функции /L Rf  аппроксимировать  

в виде полиномов второй степени, функции /L R  — в виде полинома 
третьей степени: 
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В работе [16] предложена аппроксимация функций /L Rf  в виде поли-
нома четвертого порядка, функций /L R  — в виде полинома пятого  
порядка:  
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В настоящей работе реализуется схема AUSM PW [22], главной особен-
ностью которой является устранение численных неустойчивостей, наблюда-
емых в AUSM+ в областях сильных возмущений, путем ввода весовых 
функций, зависящих от давления. Так, при использовании алгоритма 
AUSM+ нет эффекта «карбункула», но наблюдаются численные неустойчи-
вости в пристеночной области, при этом алгоритм AUSMD [24] не дает чис-
ленных неустойчивостей в пристеночной области, но наблюдается эффект 
«карбункула». Алгоритм AUSM PW использует весовую функцию от давле-
ния F для обработки неустойчивостей в пристеночной области и  для 
устранения неустойчивостей в областях сильных возмущений.  

Таким образом, в схеме AUSM PW при определении числа 1/2M  вкла-
ды «слева» и «справа» записываются в виде интерполяционных функций, 
зависящих от весовых функций числа Маха и давления: 

 1/2 ,RLM f f   

где /L Rf  — интерполяционные функции, определяемые по следующим 
соотношениям: 
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где /L RF  — весовая функция от давления;  — весовая функция от числа 
Маха.  
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Аппроксимации функций /L Rf  и /L R , используемых для вычисления 
1/2M  и 1/2p , можно определить из соотношений (6) и (7), аналогично схеме 

AUSM, описанной в работе [16]. 
Весовые функции /L RF  и  определяются из следующих соотноше-

ний: 
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Здесь H — энтальпия потока; u  — скалярная величина вектора скорости; 
V — модуль вектора скорости. 

Результаты. Расчет газодинамических параметров и аэродинамических 
характеристик проводился на примере модели высокоскоростного лета-
тельного аппарата X-51. Данный ВЛА представляет собой прототип пер-
спективной крылатой ракеты, снабженной гиперзвуковым прямоточным 
воздушно-реактивным двигателем (ГПВРД). Характерные параметры лета-
тельного аппарата: длина 8 м, тяга 180…450 кгс, масса топлива 120 кг [25]. 

В качестве результатов моделирования аэродинамики приведены дву-
мерные распределения числа Маха, температуры и давления в плоскости 
симметрии (Z = 0). 
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Аэродинамические характеристики определяли с использованием 
схемы сил и моментов (рис. 1). 

Рис. 1. Силы и моменты, действующие на летательный аппарат 
 
Коэффициент подъемной силы Lc  — по формуле  

,y
L

ref

F
c

q S
  

где yF  — подъемная сила; refS  —  характерная площадь. 
Коэффициент лобового сопротивления  

,x
D

ref

Fc
q S

  

где xF  — сила лобового сопротивления.  
Аэродинамическим качеством называется их отношение, т. е. K  

.L Dc c    
С помощью указанных авторских компьютерных кодов выполнены 

расчеты при условиях, приведенных в табл. 1. 
Таблица 1 

Исходные данные для расчета набегающего потока 

Параметр Значение 

Число Маха 6 
Угол атаки, град 4 
Давление набегающего потока, Па 393 
Температура набегающего потока, K 51,7 
Число элементов сетки 1 986 633 

,refS  2м  0,28427 

Общий вид сетки и расчетной области приведен на рис. 2. 
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В табл. 2 приведены аэродина-

мические коэффициенты подъем-
ной силы, силы лобового сопротив-
ления, а также аэродинамическое 
качество.  

Таблица 2 
Сравнение результатов расчетов аэродинамических коэффициентов 

Угол 
атаки 

UST3D UST3D-AUSMPW 

Lc  Dc  K  Lc  Dc  K  
  4° 0,167 0,0913 1,836 0,166 0,0909 1,826 

На рис. 3–5 показаны двумерные распределения различных газодина-
мических параметров. Таким образом, выполняется взаимное сравнение 
полученных с помощью авторских компьютерных кодов следующих  
результатов: распределение числа Маха, давления и температуры. Как сле-
дует из рис. 3–5, взаимодействия ударных волн, образующихся в носовой 
части аппарата и области входного диффузора силовой установки, полу-
ченные с использованием двух компьютерных кодов, практически не раз-
личаются. Однако на рис. 3 и 5 видно существенное различие в распреде-
лениях числа Маха и температуры в отрывной зоне течения — в расчете  
с использованием кода UST3D-AUSMPW числа Маха и температура в от-
рывной зоне выше, чем в расчете с использованием кода UST3D. 

 

Рис. 3. Двумерное распределение числа Маха при  = 4   
с использованием авторских компьютерных кодов:  

а — UST3D; б — UST3D-AUSMPW 

Рис. 2. Неструктурированная 
тетраэдральная сетка и расчет- 

ная область 
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Рис. 4. Двумерное распределение давления при  = 4°  

с использованием авторских компьютерных кодов:  
а — UST3D; б — UST3D-AUSMPW 

Рис. 5. Двумерное распределение температуры при  = 4°  
с использованием авторских компьютерных кодов:  

а — UST3D; б — UST3D-AUSMPW 

В табл. 3 приведено сравнение авторских компьютерных кодов 
UST3D и UST3D-AUSMPW по времени расчета аэродинамических харак-
теристик. Из данных таблицы следует, что расчет с использованием кода 
UST3D-AUSMPW сходится за меньшее число шагов, но при этом расчет 
каждого шага занимает больше времени. Таким образом, эффективность 
использования модифицированного кода по времени снижается при ис-
пользовании расчетных сеток с большим числом ячеек. 

Таблица 3 

Сходимость результатов компьютерного моделирования по времени 

Параметр 
Авторский компьютерный код 

UST3D UST3D-AUSMPW 
Реальное время, с 431 000 118 000 
Число шагов 340 000 40 000 
Время расчета одного шага, с 1,3 3 
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Заключение. Результаты расчетов аэродинамических коэффициен-
тов и газодинамических параметров обтекания высокоскоростных лета-
тельных аппаратов Х-51, полученные с использованием авторских ком-
пьютерных кодов UST3D и UST3D-AUSMPW, показали, что данные коды 
дают достаточно достоверную картину распределения полей искомых ве-
личин, а результаты расчетов аэродинамических характеристик по обоим 
кодам с высокой точностью соответствуют друг другу. Имеющиеся раз-
личия и погрешности вычислений объясняются невысокой подробно-
стью рассчетной сетки, а также особенностью численного моделирования 
в областях аэродинамической тени.  

Проведен анализ сходимости результатов с использованием двух ав-
торских компьютерных кодов по времени. Показано, что с использова-
нием модифицированного компьютерного кода сходимость ускоряется 
за счет снижения необходимого числа итераций, хотя каждая итерация 
занимает больше времени. 
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Abstract Keywords 
The paper presents a numerical investigation of aero-
dynamic coefficients for a model of an X-51-type high-
velocity aircraft moving at Mach 6. The simulation made 
use of the original and modified versions of our custom 
hydrocodes (UST3D and UST3D-AUSMPW) designed 
for numerical simulation of aerodynamics and thermo-
dynamics in high-velocity aircraft of arbitrary shapes. 
Such hydrocodes implement a model of viscous 
compressible thermally conductive gas described by a 
non-steady-state spatial system of Navier —  Stokes 
equations solved over unstructured three-dimensional 
tetrahedral meshes. The paper considers the theoretical 
aspects of simulating the aerodynamics and thermo-
dynamics of high-velocity aircraft numerically. We 
describe the method for computing mass flow through 
mesh cell boundaries implemented in the modified 
custom hydrocode version. We performed cross-
validation of the results obtained using our custom 
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hydrocodes and compared our hydrocodes in terms of 
result convergence time. We show that these custom 
hydrocodes ensure adequately accurate distribution 
patterns concerning the fields of the values sought, and 
provide high-precision computation of aerodynamic 
characteristics as compared to each other 
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