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Abstract 
This paper deals with a numerical study of energy sources influence on the flow past hyper-
sonic flying vehicles (HFV). One such example considered in this work is NASA HyperX  
X-43. Flight mode with M = 6 and angle of attack α = 0°, 4° was considered. Energy deposition 
was at various locations in front of HFV. It is shown that energy input in front of the bow of 
the HFV leads to a significant weakening of the bow shock wave and an increase in aerody-
namic efficiency of the vehicle. The impact of energy input in the scramjet intake was also 
considered.   
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Аннотация 
Настоящая работа посвящена численному исследованию влияния вложения энергии в 
поток на обтекание гиперзвуковых летательных аппаратов. В качестве конкретного 
примера рассматривается модель Х-43. Рассматривается режим полета при числе Маха 
М = 6 и углах атаки α = 0°, 4° с областями энерговложения около различных частей ГЛА. 
Показано, что вложение энергии перед носовой частью ГЛА приводит к существенному 
ослаблению головной ударной волны и увеличению аэродинамического качества ГЛА. 
Также приводятся результаты исследования влияния энерговложения на течение в воз-
духозаборнике. 

Ключевые слова: вычислительная газовая динамика, вложение энергии в поток, гипер-
звуковой летательный аппарат 

1. Введение 
В последние десятилетия значительно интенсифицировались исследования по созда-

нию гиперзвуковых летательных аппаратов (ГЛА) для длительного полета в атмосфере, ис-
пользующих гиперзвуковой прямоточный воздушно-реактивный двигатель (ГПВРД) [1]. 
Принцип его работы аналогичен обычному ПВРД, в котором входящий в воздухозаборник 
поток сжимается за счет специальной формы летательного аппарата и тормозится до дозву-
ковой скорости. В ПВРД при М > 6 торможение входящего потока воздуха до дозвуковых 
скоростей приводит к предельным по прочностным характеристикам материалов двигателя 
значениям температуры и давления при входе в камеру сгорания. В тракте ГПРВД поток 
тормозится лишь частично и сохраняет сверхзвуковую скорость, что снижает температур-
ную нагрузку и позволяет использовать двигатель при скоростях полета М > 6. Положи-
тельные результаты, полученные во время испытаний демонстрационного беспилотного 
самолета X-43A (рис. 1) в рамках программы NASA Hyper-X [1-4] в 2004 году показали 
перспективность использования ГПВРД при скоростях полета с М > 6. В время второго и 
третьего полета X-43А была зафиксирована работа двигателя в течение 10 секунд, а во вре-
мя третьего полета был установлен рекорд скорости в 11 200 км/ч (Мах 9.6).  

 
Рис. 1. Схема Х-43А [4] 
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Методики расчета гиперзвукового летательного аппарата, снабженного ГПВРД, прин-
ципиально отличаются от методик расчета ЛА с двигателями других типов. Воздухозабор-
ник располагают за системой косых скачков уплотнения, создаваемых носовой частью ЛА. 
Число Маха потока на входе в воздухозаборник существенно снижается. В такой компонов-
ке силовая установка не может рассматриваться как самостоятельный узел ЛА, т.к. пара-
метры газа на входе в двигатель определяются условиями обтекания носовой части планера. 
Важным вопросом также является влияние противодавления в камере сгорания на течение в 
воздухозаборнике. 

Для развития современной авиации требуется поиск и разработка новых эффективных 
средств, позволяющих управлять характеристиками газового потока вблизи поверхности 
летательного аппарата, контролировать передачу тепла и массоперенос в пограничном слое, 
снижать поверхностное трение, задерживать ламинарно-турбулентный переход, управлять 
отрывом потока, уменьшать время воспламенения и управлять процессом горения сверх-
звуковых потоков горючего в прямоточном двигателе.  

В частности, с помощью вложения энергии в небольшую область перед летательным 
аппаратом можно улучшить его аэродинамические характеристики.  За областью энергов-
клада формируется тепловой след с пониженными значениями чисел Маха, полного давле-
ния и скоростного напора, благодаря которому изменяется режим обтекания тела. В зави-
симости от размеров области энерговклада имеют место различные режимы обтекания ЛА. 
Наиболее эффективным является энерговложение в малую по сравнению с размерами обте-
каемого тела область, поскольку в этом случае ударно-волновая структура перед телом пе-
рестраивается таким образом, что его сопротивление существенно снижается. При этом 
сэкономленная за счет снижения сопротивления мощность двигателя превышает затраты на 
энерговложение.  

Начало данной тематике положили работы [5, 6]. Экспериментальные исследования по 
влиянию вложения энергии на сопротивление различных тел проводились в работах [6‒12]. 
В работах [6, 7] рассматривалось влияние оптического пульсирующего разряда, в [8‒11] ‒ 
дугового разряда, в [12] ‒ СВЧ-разряда. В [13] рассматривалось влияние струи плазмы.  

К настоящему времени выполнен также большой объем численных исследований по 
влиянию энерговклада на сопротивление тел [7‒9, 11, 13‒21]. В [20, 21] использовались 
двумерные уравнения Эйлера, в [7, 11, 13‒15] ‒ уравнения Эйлера в осесимметричной по-
становке, в [9, 16, 19] ‒ осесимметричные уравнения Навье ‒ Стокса, в [8, 17‒19] ‒ трехмер-
ные уравнения Навье ‒ Стокса. В [7‒19] эффект снижения сопротивления исследовался на 
примере затупленных тел, в [10, 14] ‒ на примере заостренных. В ряде вышеперечисленных 
работ отмечено существенное снижение (до 50 %) волнового сопротивления, выявлено не-
сколько режимов обтекания в зависимости от параметров и положения источника. В [18] 
была разработана модель вложения энергии лазером, отражающая механизм вложения 
энергии в поток на основе поглощения и отражения лазерного луча. В [19] было получено, 
что в случае повторяющегося энерговклада имеет место кумулятивный эффект. 

В [20, 21] изучена возможность управления аэродинамическими характеристиками 
крыловых профилей на трансзвуковых режимах полета. В [20] и других работах этих авто-
ров на примере профиля NACA0012 установлено, что с помощью одностороннего импульс-
но-периодического подвода энергии заданная подъемная сила может быть получена при 
значительно более высоком аэродинамическом качестве по сравнению со случаем его обте-
кания под углом атаки. 

В большинстве вышеописанных работ эффект энерговложения рассматривался на 
примере тел довольно простой формы (сфера, конус, затупленные и заостренные цилиндры, 
крыловые профили), т.е. отдельных элементов конструкции ЛА. В настоящее время все бо-
лее актуальным становится исследование комплексного влияния энерговложения на обте-
кание ЛА более сложной конструкции. Некоторые результаты в этом направлении изложе-
ны в [22] для М = 2.5, где рассматривалось влияние источника энергии на сверхзвуковое 
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обтекание сферически затупленного цилиндра с крыльями при наличии угла атаки. Энергия 
вкладывалась как перед носом модели, так и перед крыльями. Темой данной работы являет-
ся численное исследование влияния вложения энергии в поток на примере обтекания моде-
ли гиперзвукового летательного аппарата X-43 при числе Маха М = 6, характерном для ги-
перзвуковых летательных аппаратов длительного атмосферного полета, в трехмерной 
постановке с учетом турбулентного характера течения.  

2. Постановка задачи 
Представленные ниже результаты получены в рамках математической модели неста-

ционарных осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье ‒ Стокса (URANS) с моделью 
турбулентности Спаларта ‒ Аллмараса (SA) для описания турбулентных течений совершен-
ного вязкого сжимаемого газа. При этом для моделирования энерговложения система 
URANS была дополнена источниковым членом в уравнении сохранения энергии. Подроб-
ное описание математической модели, численных методов и программного комплекса, ис-
пользуемых в настоящей работе, приведено в [23, 24]. 
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Компоненты тензора вязких напряжений задаются соотношениями 

  2 2
3xx t x y zu w     v ,   2 2
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  2 2
3zz t z x yw u     v ,    xy yx t y xu      v ,   xz zx t z xu w       ,  

  yz zy t z yw      v  

В качестве исследуемой задачи рассматривалось гиперзвуковое обтекание модели 
ГЛА Х-43. Подробные данные о геометрии данного летательного аппарата в открытом до-
ступе отсутствуют. Геометрия была взята из работы [25]. Условия набегающего потока со-
ответствовали высоте 30h км [25]. Расчеты проводились для числа Маха М = 6 и углов 
атаки 0    и 4 . Число Рейнольдса составляло 6Re 2.0 10 [м‒1].  

В силу условий симметрии расчеты проводились для половины модели X-43. Расчет-
ная область представляла собой половину конуса, в центре которого располагался аппарат 
(рис. 2). Расчеты проводились на гексагональной блочно-структурированной сетке, состоя-
щей из 8 991 802 элементов. Боковые конические границы располагались на достаточном 
удалении от тела, так, чтобы они не пересекались с ударными волнами. На стенке исполь-
зовалось адиабатическое граничное условие. Подробное описание используемой сеточной 
модели можно найти в работе [26]. Вначале расчет проводился при нулевом энерговкладе 
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до полного установления течения, а затем в сформировавшемся течении включался энерго-
источник. 

Аэродинамические коэффициенты рассчитывались с учетом вязкого трения. Сопро-
тивление вязкого трения составляло в среднем 20% от суммарного. Для подсчета аэродина-
мических коэффициентов использовалась площадь модели в плане 1.7593refS   [26]. 

 
Рис. 2. Расчетная область, синим цветом показана модель Х-43 

Для угла атаки 0    были рассмотрены 3 варианта расположения области энергов-
ложения: 

1)  3.74; 3.70x   ,  0.12;0.13y ,  0.;0.2z , (center) 

2)  3.74; 3.70x   ,  0.11;0.12y ,  0.;0.2z , (down) 

3)  3.74; 3.70x   ,  0.13;0.14y ,  0.;0.2z , (up) 

Общая мощность энерговложения во всех случаях составляла 6.8%Q N , где N – 
мощность xN F U , необходимая для преодоления сопротивления при обтекании невозму-
щенным потоком.  

 
Рис. 2. Схема расположения областей энерговложения перед носовой частью модели 

С целью моделирования процесса горения топлива в двигателе был проведен расчет с 
вложением энергии в воздухозаборник для угла атаки 0    (рис. 3).  
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Рис. 3. Схема расположения области энерговложения в двигательной установке 

Количество вкладываемой энергии на единицу объема определялось следующим со-
отношением: 

 2O
max

energ

UI f H
q

LV
 , 

где I [кг/с] – массовый расход воздуха через входное сечение воздухозаборника; 
2O 0.2315f   – массовая доля кислорода в воздухе; 34.5L   – стехиометрический коэффи-

циент, определяющий отношение массы окислителя к массе горючего (водород) в смеси; 
119.54UH   [МДж/кг] – теплотворная способность топлива (водород); energ 0.00192V   [м

3] 
– объем области энерговложения. Общая мощность энерговложения в воздухозаборник 

maxQ  была в 9.69 раз больше мощности Q  энерговложения перед носовой частью. 

3. Результаты расчетов 

3.1. Обтекание невозмущенным потоком, влияние угла атаки 
Как видно из рис. 4–5, наблюдается головная ударная волна, за счет клина на нижней 

части фюзеляжа формируется скачок уплотнения перед воздухозаборником. Торможение 
потока на входе происходит лишь частично, так что на протяжении всего остального тракта 
движение рабочего тела остается сверхзвуковым. 

 
Рис. 4. Распределение давления при обтекании невозмущенным потоком, сечение 0.01z  , 0    
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Рис. 5. Распределение давления на поверхности модели, в сечении 0.01z   и 1.65x  , 0    

Структура течения в проточном тракте представляет собой систему отраженных удар-
ных волн (рис. 6). 

 
Рис. 6. Течение в двигательной установке, распределение давления при обтекании 
невозмущенным потоком, сечение 0.01z  , 0    

На рис. 7 показано распределение давления при обтекании модели потоком с углом 
атаки 4   . В целом, при увеличении угла атаки структура течения практически не изме-
нилась. Отличия заключаются в том, что возникает разрежение над верхней поверхностью 
модели и увеличивается давление на нижней поверхности. Последний момент в свою оче-
редь увеличивает давление потока, входящего в двигатель (табл. 1). При увеличении угла 
атаки ударная волна подходит ближе к передней кромке воздухозаборника, что позволяет 
ему захватывать большую часть потока. Очевидно, что с увеличением угла атаки также воз-
растает подъемная сила (табл. 1). 
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Рис. 7. Распределение давления при обтекании невозмущенным потоком, 
сечение 0.01z  , 4    

           Таблица 1 
Параметры течения в воздухозаборнике при обтекании невозмущенным 
потоком, М = 6, P0 ∞ = 1578.88, коэффициенты сопротивления и подъемной 
силы CD и CL, аэродинамическое качество K 

  Расход ( u ) 0inP  0outP   0 0 0in out inP P P  DC  LC  K 
0 0.239 422.11 317.88 24.69 % 0.02007 0.00406 0.202 
4 0.372 610.42 484.01 20.71 % 0.02676 0.05471 2.044 

Сравнение полученных значений коэффициентов сопротивления и подъемной силы с 
экспериментальными данными [4] представлено на рис. 8. Результаты качественно схожи. 
Отклонения от эксперимента можно объяснить, в частности, тем, что, как уже упоминалось, 
точная форма модели, рассмотренной в [4], неизвестна.  

 
Рис. 8. Сила сопротивления, подъемная сила, сравнение с экспериментальными данными 
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3.2. Влияние вложения энергии перед носовой частью модели 

При энерговложении перед телом в случае всех трех вариантов расположения области 
структура течения существенно изменяется (рис. 9). От области энерговложения образуют-
ся отходящие от нее ударные волны. Фронт головной ударной волны изменяется под воз-
действием следа, образующегося за областью вложения энергии. Ослабление головной 
ударной волны в случае центрального расположения области приводит к уменьшению со-
противления приблизительно на 8 % и увеличению аэродинамического качества на 4 % 
(табл. 2). Изменяется угол наклона головной ударной волны, благодаря чему она подходит 
ближе к передней кромке воздухозаборника, что увеличивает расход. Поскольку энергов-
ложение снижает интенсивность головной ударной волны, скорость и давление торможения 
потока, входящего в воздухозаборник выше, чем в случае без энерговложения.  

        
1        2 

 
3 

Рис. 9. Распределение давления на носовой части, слева направо варианты расположе-
ния области энерговклада – 1 (center), 2 (down), 3 (up); сечение 0.01z  , 0    

Влияние плазменной области не ограничивается уменьшением интенсивности голов-
ной ударной волны. Существенно меняются параметры пограничного слоя около поверхно-
сти ГЛА (рис. 10). 

При сдвиге области энерговклада вверх большая часть следа уходит на верхнюю часть 
модели. Следовательно, на нижнюю часть попадает меньшая часть следа, что по сравнению 
с первым центральным расположением области увеличивает интенсивность падающей 
ударной волны от клина, благодаря чему увеличивается расход и повышается давление на 
нижней части тела (табл. 2). Также сдвиг влияет и на структуру головной ударной волны, 
так, что на нижней части носа повышается давление (рис. 9, 3). Это заметно повышает 
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подъемную силу, но несколько увеличивает сопротивление. В итоге получаем увеличение 
аэродинамического качества по сравнению с центральным расположением. 

Таблица 2 
Параметры течения в воздухозаборнике при обтекании с энерговложением перед 
моделью, М = 6, P0 ∞ = 1578.88, коэффициенты сопротивления и подъемной силы CD 
и CL, аэродинамическое качество K 

Вар. расп. Расход ( u ) 0inP  0outP   0 0 0in out inP P P  CD CL K 
0 0.239 422.11 317.88 24.69 % 0.02007 0.00406 0.202 

1 (center) 0.294 627.95 421.25 32.92 % 0.01838 0.00387 0.211 
2 (down) 0.258 563.07 406.38 27.83 % 0.01873 0.00318 0.17 
3 (up) 0.300 624.74 430.77 31.05 % 0.01865 0.00428 0.229 

 
При сдвиге области вниз наблюдается обратный эффект. Большая часть следа наобо-

рот уходит на нижнюю часть модели, что ослабляет интенсивность падающей ударной вол-
ны от клина на нижней части, что в свою очередь уменьшает расход, давление торможения 
на входе в двигатель и давление на нижней части тела. Также из-за сдвига вниз повышается 
давление на верхней части носа. Все это негативно влияет на подъемную силу, и в итоге 
получаем уменьшение аэродинамического качества. 

Таким образом, выбор наиболее эффективного расположения области энерговложения 
представляет собой довольно сложную задачу и требует дальнейших исследований. 

 
Рис. 10. Графики давления на верхней (слева) и нижней (справа) поверхностях модели, сече-
ние 0.01z  , 0    

На рис. 11 представлено распределение температуры на поверхности тела для невоз-
мущенного потока и центрального расположения области энерговклада. Особо заметен 
здесь эффект повышения температуры следом за энерговкладом, распределяющийся от но-
совой точки по верхней и нижней поверхностям модели. Данный эффект является негатив-
ным, поскольку гиперзвуковые аппараты и так испытывают существенную тепловую 
нагрузку. Поэтому способы понижения температуры поверхности ГЛА станут предметом 
дальнейших исследований. На нижней поверхности влияние энерговклада в основном рас-
пространяется до тракта двигателя. Также можно заметить, что основное влияние энергов-
ложения имеет локальный характер, т.е. сосредоточено в окрестности следа, поскольку, 
например, на крыльях и нижней поверхности тракта распределение меняется мало.  



Я.В. Ханхасаева, В.Е. Борисов, А.Е. Луцкий  «Энергетическое воздействие на обтекание гиперзвуковых летательных…» 

  11

 
Рис. 11. Распределение температуры на верхней (сверху) и нижней (снизу) поверхностях модели, 
слева ‒ обтекание невозмущенным потоком, справа ‒ вариант 1, центральное расположение области 
энерговклада, 0    

Анализ распределения коэффициента трения (рис. 12) является несколько затрудни-
тельным в связи со сложной геометрией модели, 3D эффектами и взаимодействием удар-
ных волн с пограничным слоем. Поэтому на данной стадии исследования ограничимся про-
стыми наблюдениями. Во всех 3 рассмотренных вариантах энерговложение вызывает отрыв 
на нижней поверхности модели в окрестности линии начала клина, где модель начинает 
расширяться. Также местный коэффициент трения увеличивается в следе на теле, что веро-
ятно связано с повышенной в следе температурой. 

Остальные вопросы станут предметом дальнейших исследований. 

 
Рис. 12. Распределение коэффициента силы трения на нижней поверхности модели, сле-
ва ‒ обтекание невозмущенным потоком, справа ‒ вариант 1, центральное расположение 
области энерговклада, 0   .Белым цветом выделены участки с 0fC   
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3.2. Влияние вложения энергии в воздухозаборнике 

Далее представлены результаты расчетов с энерговложением в воздухозаборнике при 
0    и maxq q . 

Как видно из рис. 13, 14 и табл. 3, энерговложение указанным способом существенно 
влияет на структуру течения в воздухозаборнике. Ударно-волновая структура за счет со-
зданного энерговложением противодавления смещается к входному сечению, при этом уве-
личивается интенсивность падающего скачка от нижней стенки носовой части воздухоза-
борника. Область отрыва, расположенная на верхней стенке воздухозаборника, значительно 
увеличивается в размерах и под действием противодавления сдвигается к входному сече-
нию. Приведенные в табл. 3 интегральные характеристики течения в двигателе показывают 
уменьшение давления торможения на входе в двигатель, снижение сопротивления и значи-
тельное увеличение подъемной силы. Изменение аэродинамических характеристик связано 
с увеличением давления на верхней части вохдухозаборника и задней поверхности корпуса 
модели. Дальнейшее исследование по данной тематике планируется провести в последую-
щих работах. 

 
Рис. 13. Течение в двигательной установке; слева распределение давления при обтекании не-
возмущенным потоком, справа – с вложением энергии в двигатель, сечение 0.01z  , 0    

 
Рис. 14. Течение в двигательной установке; слева распределение чисел Маха при обтекании 
невозмущенным потоком, справа – с вложением энергии в двигатель, сечение 0.01z  , 0    

    Таблица 3 
Параметры течения в воздухозаборнике с вложением в нем энергии, 
М = 6, P0 ∞=1578.88, коэффициенты сопротивления и подъемной силы 
CD и CL 

q  0inP  0outP   0 0 0in out inP P P  CD CL 
0 422.11 317.88 24.69 % 0.02007 0.00406 

maxq  330.84 130.18 60.65 % 0.01841 0.01067 
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4. Заключение 
Проведено исследование влияния вложения энергии на аэродинамические характери-

стики модели летательного аппарата X-43 при различных углах атаки. Показано, что вло-
жение энергии перед носовой частью модели ведет к снижению лобового сопротивления. 
При сдвиге области энерговклада вверх наблюдается повышение подъемной силы по срав-
нению с центральным расположением, при сдвиге вниз – понижение. С целью моделирова-
ния процесса горения топлива в двигательной установке проведен расчет с энерговложени-
ем в воздухозаборник тракта двигателя, получено снижение сопротивления и увеличение 
подъемной силы. 
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