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Abstract 
In this article computer modeling of the aerodynamic coefficients for a high-speed aircraft 
model, which is analog to X-43 at Mach number M = 7 is performed. Calculation was realized 
using original and modified copyright computer codes (UST3D and UST3D-AUSMPW), which 
allow modeling the aerothermodynamic characteristics of aircraft with random geometry using 
three-dimensional unstructured tetrahedral grids. These copyright computer codes implement a 
model of viscous compressible heat-conducting gas, described by a spatial non-stationary sys-
tem of Navier ‒ Stokes equations. The theoretical aspects of aerothermodynamics computer 
modeling for high-speed aircraft are considered. Cross-verification copyright computer codes 
was implemented using distribution of the aerodynamic parameters, values of aerodynamic char-
acteristics, as well as the time of solution. Both copyright computer codes gives a fairly reliable 
picture of the distribution for sought-for quantities fields, and also calculate the aerodynamic 
characteristics with high accuracy relative to each other. 
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Аннотация 
Выполнено компьютерное моделирование аэродинамических коэффициентов модели вы-
сокоскоростного летательного аппарата, аналогичного X-43, движущегося с числом Маха 
M = 7. Расчеты проводилось с использованием оригинального и модифицированного ав-
торских компьютерных кодов (UST3D и UST3D-AUSMPW), которые позволяют модели-
ровать аэротермодинамику летательных аппаратов с произвольной геометрией на трех-
мерных неструктурированных тетраэдральных сетках. В основе данных кодов лежит 
модель вязкого сжимаемого теплопроводного газа, которая описывается пространствен-
ной нестационарной системой уравнений Навье ‒ Стокса. Рассмотрены теоретические ас-
пекты компьютерного моделирования аэротермодинамики высокоскоростных летатель-
ных аппаратов. Проведена перекрестная верификация данных компьютерных кодов на 
основе сравнения распределений аэродинамических параметров, значений аэродинами-
ческих характеристик, а также времени установления решения. Показано, что указанные 
компьютерные коды дают достаточно достоверную картину распределения полей иско-
мых величин, а также рассчитывают аэродинамические характеристики с высокой точно-
стью относительно друг друга. 

Ключевые слова: газовая динамика, математическое моделирование, вычислительная 
аэродинамика, авторские компьютерные коды, неструктурированные сетки, схема 
AUSM, перекрестная верификация. 

1. Введение 
Одной из наиболее актуальных проблем разработки летательных аппаратов нового по-

коления является изучение их гиперзвукового пространственного обтекания.  
Высокая стоимость проведения летных и наземных испытаний перспективных изделий 

повышает роль численного моделирования, так как его применение позволяет существенно 
снизить число наземных и летных экспериментов, что позволяет существенно снизить стои-
мость разработки летательных аппаратов. Также ограничение на использование только ре-
альных испытаний накладывает тот факт, что в ходе экспериментов можно измерить лишь 
отдельные газодинамические величины. При этом в результате расчета возможно получение 
всех параметров течения [1, 2].  

Проблеме изучения гиперзвуковой аэродинамики посвящено большое количество ра-
бот, например [3, 4]. Задача расчетного анализа особенностей аэротермодинамики летатель-
ных аппаратов сложной формы рассмотрена в таких работах, как [5‒8] для моделирования на 
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неструктурированных сетках и [9] на структурированных сетках. Гиперзвуковая аэродина-
мика для тел упрощенной формы исследуется в работах [10, 11]. 

В данной статье описаны результаты численного моделирования структуры течения во-
круг модели высокоскоростного летательного аппарата, аналогичного X-43. Для этого был 
использован авторский компьютерный код UST3D в двух модификациях, реализующих раз-
ные подходы к расчету потока на границах ячеек объемной неструктурированной тетраэд-
ральной сетки расчетной области. В основе данных компьютерных кодов лежит численное 
решение полных уравнений Навье – Стокса для ламинарного режима течения. 

2. Математическая постановка, метод решения задачи и принятые 
допущения 
Пространственное обтекание модели летательного аппарата описывается трехмерной 

нестационарной системой уравнений Навье ‒ Стокса, которая записана в векторном виде [7] 
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где w  – вектор консервативных переменных; F  – вектор конвективного потока; G  – вектор 
вязкого потока;  – плотность; p  – давление; u , v , w  – компоненты вектора скорости; E  – 
удельная полная энергия газа; ,i j  – компонент тензора вязких напряжений τ ; xq , yq , zq  – 
компоненты вектора теплового потока. 

Тензор вязких напряжений записывается в виде 
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Здесь   – коэффициент динамической вязкости. 
В качестве замыкающих соотношений используются: 

 1p U    – уравнение состояния совершенного газа; 

VU c T  – калорическое уравнение состояния;  
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v – выражение для удельной полной энергии;  

q T    – закон Фурье. 
Здесь U – удельная внутренняя энергия газа; Vc  – удельная теплоемкость газового потока; T – 
температура;   – коэффициент теплопроводности. 

Постановка граничных условий осуществлялась следующим образом. На входной гра-
нице расчетной области inG  используются условия в набегающем потоке газа 

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

  2 2 21
2inGE E U u w    v , 

где p ,  , u , v , w  – параметры невозмущенного потока. 
При вытекании газа на выходе из расчетной области outG  применяются условия откры-

той 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 адиаба-
тичности или изотермичности для температуры. Для энергии используются условия тепло-
изолированной или охлаждаемой стенки 
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В плоскости симметрии symmG  применяется условие симметрии потока. 
При этом на тетраэдральной расчетной сетке с низкой степенью подробности исполь-

зование граничных условий прилипания для твердой стенки не обеспечивает строгое реше-
ние уравнений Навье ‒ Стокса. В данном случае постановка граничных условий на стенке 
применяется для стабилизации численного решения. В работе [12] показано, что использова-
ние граничных условий скольжения и системы уравнений Эйлера в аналогичной постановке 
задачи позволяет получить схожие значения аэродинамических коэффициентов. Также сле-
дует отметить, что при проведении расчетов на таких сетках практически невозможно полу-
чить адекватное распределение тепловых потоков. 

В данном исследовании при моделирования пространственного обтекания поверхности 
ГЛА сложной формы реализуется метод расщеплении исходной системы уравнений по фи-
зическим процессам [5, 13]. 

Решение задачи, если оно существует, получается в результате установления. В данном 
методе не используется выделение поверхностей разрыва. Система уравнений для модели 
вязкого сжимаемого теплопроводного газа записывается в виде законов сохранения, что 
обеспечивает достаточно высокую точность вычислений, т.к. законы сохранения должны вы-
полняться как для отдельных ячеек, так и для всей расчетной области. Однако, значения по-
токовых величин на границах расчетных ячеек с использованием данного подхода могут вы-
числяться по-разному. В компьютерном кодеUST3Dдля определения потока массы через 
границы расчетных ячеек используется метод донорных ячеек [14]. В модифицированной 
версии компьютерного кода (UST3D-AUSMPW) для этого предлагается использовать схему 
AUSM PW[15], относящуюся к семейству АUSM (AdvectionUpstreamSplittingMethod) алго-
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ритмов [6]. Главной особенностью AUSMPW является устранение численных неустойчиво-
стей, наблюдаемых в AUSM + в областях сильных возмущений, путем ввода весовых функ-
ций, зависящих от давления. 

3. Результаты расчетов 
Расчет газодинамических параметров и аэродинамических характеристик проводился 

на примере высокоскоростного летательного аппарата (ВЛА) X-43. В качестве прообраза вы-
бранной модели были использованы эскизы, взятые из [16‒17]. Характерные параметры ле-
тательного аппарата: длина – 3.66 м, взлетная масса ~ 1300 кг, запас топлива 1.46 кг [18]. 

В качестве результатов моделирования аэродинамики приводятся двумерные распреде-
ления различных газодинамических параметров в плоскости симметрии (Z = 0). 

В качестве аэродинамических характеристик использовались коэффициенты подъем-
ной силы и лобового сопротивления, а также аэродинамического качества. 

Коэффициент подъемной силы Lc  определялся по формуле 

 y
L

хар

F
c

q S

 , 

где yF  – подъемная сила; харS  – характерная площадь. 
Коэффициент лобового сопротивления Dc  определялся по формуле 

 x
D

хар

Fc
q S

 , 

где xF  – сила лобового сопротивления. 
Под аэродинамическим качеством понимается их отношение 

 L

D

cK
c

  

Исходные данные, использованные при проведении расчетов с использованием указан-
ных авторских компьютерных кодов приведены в табл. 1. 

Таблица 1 
Исходные данные для расчета и свойства  

набегающего потока 

Параметр Значение 

Число Маха 7 
Угол атаки, град 2 
Давление набегающего потока, Па 1410 
Температура набегающего потока, K 227 
Число элементов сетки 2013902 

refS , 2м  0.40538 

Построенная в рамках исследования неструктурированная тетраэдральная сетка расчет-
ной области показана на рис. 1. 

В табл. 2 приведены значения аэродинамических характеристик, полученные с исполь-
зованием авторских компьютерных кодов UST3D и UST3D-AUSMPW. 

 



Физико-химическая кинетика в газовой динамике 2019 Т.20(4)   http://chemphys.edu.ru/issues/2019-20-4/articles/865/ 

 6

Таблица 2 
Сравнение результатов расчетов аэродинамических  

коэффициентов 

 UST3D UST3D-AUSMPW 
 Lc  Dc  K  Lc  Dc  K  

α = 2° 0.266 0.157 1.6943 0.287 0.172 1.6686 
 

 
Рис. 1. Неструктурированная тетраэдральная сетка и расчетная область 

Двумерное распределение числа Маха, температуры и давления приведено на рис. 2‒4. 
Из рисунков видно, что структура ударных волн, образующихся в носовой части аппарата и 
перед входом в воздухозаборник, полученная с использованием двух компьютерных кодов, 
практически не отличается.  

а) б) 

Рис. 2. Двумерное распределение числа Маха при α = 2° с использованием авторского ком-
пьютерного кода: а) UST3D; б) UST3D-AUSMPW 
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При этом, как видно из рис. 2 и 4 распределение числа Маха и температуры в отрывной 
зоне течения в указанных расчетах существенное отличаются – с использованием кода 
UST3D-AUSMPW диапазон числа Маха и температуры в отрывной зоне выше, чем с исполь-
зованием кода UST3D. 
 

а) б) 

Рис. 3. Двумерное распределение давления (в Па) при α = 2° с использованием авторского 
компьютерного кода: а) UST3D; б) UST3D-AUSMPW 

а) б) 

Рис. 4. Двумерное распределение температуры (в K) при α = 2° с использованием авторского 
компьютерного кода: а) UST3D; б) UST3D-AUSMPW 

Также было проведено сравнение авторских компьютерных кодов UST3D и UST3D-
AUSMPW по времени расчета аэродинамических характеристик (табл. 3). Как видно из таб-
лицы, расчет с использованием UST3D-AUSMPW требует меньшего числа шагов для уста-
новления результатов, но при этом продолжительность расчета каждого шага занимает боль-
шее количество времени. Таким образом, при увеличении подробности расчетной сетки 
эффектность использования модифицированного кода по времени будет снижаться. 
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Таблица 3 
Сходимость результатов компьютерного моделирования по 

времени 

Параметр UST3D UST3D-AUSMPW 

Реальное время, с 454000 90000 
Количество шагов 310000 30000 
Время расчета одного шага, с 1.46 3 

4. Заключение 
Результаты расчетов аэротермодинамики модели, аналогичной ВЛА Х-43 показали, что 

использование авторских компьютерных кодов UST3D и UST3D-AUSMPW дает достаточно 
достоверную картину распределения полей газодинамических параметров, а также схожие 
значения аэродинамических характеристик. Имеющиеся различия и погрешности могут быть 
связаны с недостаточной подробностью расчетной сетки, а также особенностями численного 
моделирования в областях аэродинамической тени, реализованными в указанных кодах. Сле-
дует заметить, что несмотря на низкую подробность расчетной сетки, результаты получаются 
схожими. 

Анализ времени установления расчетов с использованием двух авторских компьютер-
ных кодов по времени показал, что модифицированный компьютерный код позволяет осу-
ществлять расчет за меньшее количество шагов, но при этом каждый шаг занимает большее 
количество времени. 

Работа выполнена по теме государственного задания (№ госрегистрации АААА-А20-
120011690135-5) и при поддержке гранта РФФИ № 19-01-00515. 
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