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Abstract 
Results of numerical study of hypersonic flow around model of triangular wing are presented. 
Effects of varying angle of attack on the hypersonic flow field and on the surface properties 
were investigated. The integral aerodynamic properties, lift coefficients, drag coefficients for 
different angles of attack are done. Results are compared with experimental data. 
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Аннотация 
Рассмотрена задача численного моделирования внешнего гиперзвукового обтекания тре-
угольного крыла с затупленными передними кромками. Методами вычислительной аэро-
динамики исследовалось возмущенное поле течения и теплофизические процессы во всей 
области от головной ударной волны до дальнего следа. Изучалась конфигурация ударных 
волн, образующихся при обтекании модели, а также фиксировались области взаимодей-
ствия ударных волн с поверхностью. Исследовалось влияние угла атаки и числа Маха на 
поле течения, аэродинамические и тепловые характеристики поверхности крыла. Также 
для каждого режима полета определены интегральные аэродинамические характери-
стики, коэффициенты подъемной силы Cy, коэффициенты силы лобового сопротивления 
Cx. Проведено сравнение результатов численного моделирования с результатами числен-
ного моделирования ЦАГИ.  

Ключевые слова: треугольное крыло, газовая динамика, математическое моделирование, 
вычислительная аэродинамика, программные комплексы, неструктурированные сетки. 

1. Введение 
Изучение гиперзвуковых пространственных течений вязкого теплопроводного газа яв-

ляется актуальной проблемой современной аэродинамики и представляет значительный ин-
терес с точки зрения приложений к разработке нового поколения высокоскоростных лета-
тельных аппаратов. Интенсивные исследования в этой области проводились в основном с 
использованием асимптотических методов и теории пограничного слоя [1]. В рамках такого 
подхода были выявлены основные параметры, управляющие рассматриваемым классом те-
чений, изучены эффекты вязко-невязкого взаимодействия, распространения возмущений 
давления и возникновения отрыва в ламинарном пограничном слое, построены автомодель-
ные решения, рассмотрены задачи теплообмена. В то же время целый ряд наблюдаемых в 
опытах явлений еще не получил адекватного объяснения. 

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

Вопросам исследования гиперзвуковой аэродинамики посвящено большое количество 
работ, например [2‒3]. Проблеме моделирования гиперзвукового обтекания сложных тел по-
священы работы, например [4‒5] на структурированных сетках и [6‒7] на неструктурирован-
ных сетках. Решение задач аэродинамики на гиперзвуковых скоростях для тел упрощенной 
формы рассматриваются в работах [8‒9], для тел в форме крыла ‒ в [10‒13]. 

В [14] проведено подробное исследование структуры течения около треугольного 
крыла на основе численного решения полных уравнений Навье – Стокса для ламинарного ре-
жима с использованием расчетных сеток на 2, 4, 10 и 50 млн узлов и приведено сравнение с 
результатами экспериментальных исследований в ударной трубе ЦАГИ УТ-1М.  

В данной статье рассматривается вопрос возможности проведения подобных исследо-
ваний с менее подробными сетками на разных углах атаки и числах Маха.  

2. Постановка задачи 

2.1. Геометрическая модель 
Для численного моделирования процесса обтекания была создана компьютерная мо-

дель поверхности треугольного крыла с углом стреловидности передних кромок χ = 75°, тол-
щиной 16 мм, радиусом затупления кромок и носка 8 мм, длиной l = 570 мм (рис. 1). В каче-
стве прообраза выбраны эскизы, опубликованные в [14] (рис. 2). 

 

 

Рис. 1 Построенная геометрия модели Рис. 2 Исходная геометрия модели [14] 

2.2. Построение расчетной сетки 
В настоящей работе моделирование трехмерного поля течения около треугольного 

крыла проводилось с использованием неструктурированных тетраэдральных сеток. На 
рис. 3‒4 представлены различные фрагменты трехмерной неструктурированной расчетной 
сетки, применявшейся для моделирования внешнего обтекания объекта.  

Из рис. 3, а хорошо видна степень сгущения ее узлов к обтекаемой поверхности вдоль 
плоскости симметрии. Размерность сетки составляла примерно 1600000 тетраэдральных эле-
ментов. Радиус затупления кромок и носка составлял 8 мм. 
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а) б) 

 
в) 

Рис. 3. Объемная расчетная сетка 

2.3. Параметры набегающего потока 
Параметры набегающего потока воздуха приведены в табл. 1. Расчеты выполнены для 

чисел Маха М = {4, 6} и углов атаки 0°, 10° и 25°. Для проведения сравнения исходные данные 
для набегающего потока при M = 6 взяты из [14]. В [14] не приведены данные для M = 4, по-
этому и в этом случае в качестве параметров набегающего потока были взяты данные для M = 6. 

Таблица 1 
Исходные данные для расчета и свойства набегающего потока 

Наименование параметра Значение 
Число Маха 4, 6 
Угол атаки, градусы 0, 10, 25 
Температура стенки, K 290 
Температура набегающего потока, K 91.46 
Давление набегающего потока, Па 1283.5 
Плотность набегающего потока, кг/м3 0.0489 
Скорость звука, м/с 192 
Динамическая вязкость, кг/(мс) 0.766  10‒5 
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а) б) 

 
в) 

Рис. 4. Поверхностная расчетная сетка 

3. Математическая постановка задачи 

3.1. Исходная система уравнений 
Пространственное обтекание модели ГЛА описывается трехмерной нестационарной 

системой уравнений Навье ‒ Стокса, которая записана в векторной форме [15] 

 
           x y z x y ZF w F F G G Gw

t x y z x y z
         

     
      

 (1) 

В данном выражении: 
 , , , , Tu w E      v  – вектор консервативных переменных; 

 2, , , ,
TxF u u p u uw uE pu      v ,  2, , , ,

TyF u p w E p      v v v v v v ,

 2, , , ,
TzF w uw w w p wE pw      v  – компоненты вектора конвективного потока; 

 0, , , ,
Tx

xx yx zx xx yx zx xG u w q        v ,  0, , , ,
Ty

xy yy zy xy yy zy yG u w q        v , 

 0, , , ,
Tz

xz yz zz xz yz zz zG u w q        v  – компоненты вектора вязкого потока; 
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  – плотность; , ,u wv  – компоненты вектора скорости; p – давление; E – удельная полная 
энергия газа; xq , yq , zq  – компоненты вектора теплового потока;   – компоненты тензора 
вязких напряжений ( , ,x y z  ); ( , ,x y z  ) описываемые в виде  

 4 2 2
3 3 3xx

u w
x y z

 
   

      

v ;  4 2 2
3 3 3yy

u w
y x z

 
   

      

v ;  4 2 2
3 3 3zz

w u
z x y

 
   

      

v ; 

 xy yx
u

x y
  

  
     

v ;  yz zy
w
y z

  
  

     

v ;  xz zx
u w
z x

          
 

Здесь   – коэффициент динамической вязкости. 
В качестве замыкающих соотношений используются: 

     2 2 21 U 1 0.5p E u w            v  – уравнение состояния совершенного газа; 

VU c T  – калорическое уравнение состояния;  

 
2 2 2

1 2
p u wE

 
 

 


v – выражение для полной энергии;  

q T    – закон Фурье. 
Здесь U  – внутренняя энергия газа; Vc  – удельная теплоемкость газового потока; T  – тем-
пература;   – коэффициент теплопроводности. 

Так как в [14] рассматривается ламинарное течение, то в данной работе используется 
математическая модель для ламинарного режима течения без моделей турбулентности. 

Постановка граничных условий осуществлялась следующим образом. На входе в рас-
четную область задавались условия невозмущенного потока 

 
 

2 2 2

1 2enter
p u wE E

 
   




 
  


v  (2) 

Здесь , , , , ,u w E p     v  – параметры в набегающем потоке. 
На выходной границе расчетной области реализовывались условия отсутствия градиен-

тов параметров потока в направлении единичной нормали к поверхности границы: 

 0
exitn





;   0

exit exit exit

u w
n n n
  

  
  

v ;   0
exit

E
n





 (3) 

Здесь n  – единичная нормаль к поверхности границы. 
На стенке летательного аппарата задавались условия прилипания. Температура стенки 

поддерживалась постоянной 

 0
walln





;   0n n n

wall wall wall
u w  v ;   0

wall

T
n





;   wallwallT T  (4) 

Здесь wallT  – температура стенки. 
В силу симметрии летательного аппарата расчеты производились для половины расчет-

ной области. В плоскости симметрии задавались соответствующие граничные условия 

 0
symmn





;   0n n n

symm symm symm
u w  v ;   0

symm

T
n





 (5) 

Задача моделирования пространственного обтекания поверхности ГЛА сложной 
формы состоит в расщеплении исходной системы уравнений по физическим процессам. 
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Решение задачи, если оно существует, получается в результате установления. В данном 
методе не используется выделение поверхностей разрыва. Основные уравнения газовой ди-
намики записываются в виде законов сохранения, что обеспечивает дивергентность и кон-
сервативность получаемых при аппроксимации разностных схем. Это обеспечивает доста-
точно высокую точность вычислений, т.к. законы сохранения будут выполняться как для 
элементарной ячейки, так и для расчетной области. Метод расщепления по физическим про-
цессам может быть подразделен на следующие этапы: 
 Эйлеров этап – учитываются только процессы, связанные с действием сил давления; 

Рассчитываются промежуточные значения параметров газа; 
 Лагранжев этап – рассматриваются конвективные эффекты и явления переноса, нахо-

дятся потоки массы через границы расчетных ячеек; 
 Заключительный этап – на основе законов сохранения массы, импульса и энергии опре-

деляются окончательные значения параметров потока для каждого элемента и системы 
в целом. 
Метод является явным и обладает первым порядком аппроксимации по времени и вто-

рым по пространству. 

4. Результаты численных расчетов 
Расчеты проводились с использованием авторского компьютерного кода UST3D 

(UnStructured Tetrahedron 3-Dimensional), который предназначен для расчета аэродинамики и 
пространственных распределений газодинамических параметров при обтекании элементов 
конструкции или полной компоновки гиперзвукового летательного аппарата длительного ат-
мосферного полета. Компьютерный код был разработан Суржиковым С.Т. в ИПМех РАН 
[16‒17]. 

На рис. 4 дано изображение трехмерного поля течения (распределение числа Маха) 
около треугольного крыла при M 6  и o0  . Рисунок дает представление о сложности 
структуры ударных волн, образующихся при обтекании крыла, но не является в достаточной 
мере информативным. Для более детального изучения характера взаимодействия ударных 
волн рассмотрим картину течения в центральном осевом сечении.  

 
Рис. 4. Трехмерное поле течения при М = 6 
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По расчетным данным, представленным на рис. 5, а–в можно проследить изменение по-
лей чисел Маха и конфигурации поля течения с изменением угла атаки в центральном осевом 
сечении.  

  
а) б) 

 
в) 

Рис. 5. Поля чисел Маха в центральном осевом сечении: a – M 6 , o0   
б – M 6 , o10  ; в – M 6 , o25   

Из рисунков видно, что важной особенностью газодинамической конфигурации поля 
течения является закономерное уменьшение угла наклона головной ударной волны при уве-
личении скорости полета.  

Рисунки 6, 7, а–в дают представление о том, как изменяются поля температур и давле-
ний с изменением угла атаки в центральном осевом сечении. Заметно, что с ростом угла атаки 
возрастает давление и температура в донной части крыла, но не дает представления об их 
распределении. 
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а) б) 

 
в) 

Рис. 6. Поля температур в центральном осевом сечении: a – M 6 , o0   
б – M 6 , o10  ; в – M 6 , o25   
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а) б) 

 

в) 

Рис. 7. Поля давления в центральном осевом сечении: a – M 6 , o0   
б – M 6 , o10  ; в – M 6 , o25   

Рисунок 8, а–е показывает, как изменяется теневая картина при обтекании сложной про-
странственной модели ГЛА при вариации угла атаки и Маха. Как и прежде, из рисунков 
видно, как изменяется ударная волна при изменении угла атаки, но в целом картина от изме-
нения числа Маха практически не меняется.  
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а) б) 

  

в) г) 

  

д) е) 

Рис. 8. Теневая картина в центральном осевом сечении: а – M 4 , o0   
б – M 4 , o10  ; в – M 4 , o25  ; г – M 6 , o0  , д – M 6 , 

o10  , е – M 6 , o25   
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Кроме вычисления локальных характеристик теплообмена и силового воздействия по-
тока на аппарат, для каждого из рассмотренных режимов обтекания вычислялись интеграль-
ные аэродинамические характеристики модели, коэффициенты подъемной силы yC , коэф-
фициенты силы лобового сопротивления xC . Исследовались зависимости данных характери-
стик от угла атаки.  

На рис. 9 представлены рассчитанные зависимости коэффициентов подъемной силы yC , 
коэффициентов силы лобового сопротивления xC  крыла от угла атаки при M = 6. В диапазоне 
от 0° до 25° с ростом угла атаки значения коэффициентов возрастают. Дополнительно были 
проведены расчеты с более подробной сеткой на 3 миллиона ячеек со сгущением вокруг всего 
крыла. Использованный генератор неструктурированных сеток не позволяет получить вло-
женность более подробной сетки относительно оригинальной, поэтому сходимость оценива-
лась по значениям аэродинамических коэффициентов. Как показали исследования (рис. 9), 
значения коэффициентов не сильно отличаются при использовании более подробной сетки.  

На данном этапе в расчетах не учитывалось влияние сил трения на значения аэродина-
мических коэффициентов. Но для модели столь удлиненной конфигурации их влияние может 
быть заметным. Поэтому в дальнейшем планируется провести численный анализ влияния сил 
трения на значения аэродинамических коэффициентов в зависимости от удлинения модели. 

 

а) 

 

б) 

Рис. 9. Зависимость коэффициентов силы лобового сопротивления (а) и подъемной силы (б) от угла 
атаки 

Для условий полета при M 6  и o10   проведено сравнение расчетных и данных в 
[14]. Результат сопоставления тепловых потоков вдоль поверхности крыла, полученных ме-
тодами численного моделирования и из [14] показан на рис. 10. Как видно из рисунка удо-
влетворительных качественного и количественного согласий достигнуто не было, требуется 
построение более подробных расчетных сеток. 

5. Заключение 
В работе на основе компьютерного моделирования гиперзвукового обтекания модели 

треугольного крыла исследованы основные закономерности поля течения и аэротермодина-
мики ГЛА во всей области от головной ударной волны до дальнего следа при различных ре-
жимах, отличающихся значениями угла атаки и числами Маха. Расчеты выполнены для чисел 
Маха М = 4, 6 и углов атаки от 0° до 25°. Получено представление о структуре ударных волн, 
образующихся при обтекании пространственной модели гиперзвукового летательного аппа-
рата.  

Для каждого режима вычислены интегральные аэродинамические характеристики мо-
дели, коэффициенты подъемной силы yC  и коэффициенты силы лобового сопротивления xC .  
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Проведено сравнение данных численного моделирования, проведенного в ЦАГИ, с ре-
зультатами численного моделирования. Удовлетворительного соответствия данных полу-
чено не было, требуется создание более подробных расчетных сеток. 

 

а) 

 

б) 

 

в) 

 

г) 

Рис. 10. Распределение теплового потока на крыле при o10  : а, б – подветренная поверхность из 
[14] и расчетов соответственно; в, г – наветренная поверхность из [14] и расчетов соответственно 
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