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Comparison calculated density contour lines with the experimental schlieren-pictures (the top row) and 
pressure contour lines (the bottom row) for the supersonic flow over three cones. 
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Аннотация 
В статье описывается перекрестная верификация двух CFD программ Euler3n и hySol и 
их валидация на примере обтекания острых и затупленных конусов в широком диапазоне 
чисел Маха и углов атаки. 
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1. Введение 
С развитием возможностей вычислительнойгидродинамики (CFD) в инженерной прак-

тике все больше полагаются на численное моделирование при проектировании и анализе ре-
альных изделий. Поэтому вопрос повышения достоверности численного моделирования ста-
новится принципиально важным, особенно в областях, где проведение экспериментальных 
исследований в силу каких–либо причин (например, из–за высокой себестоимости) суще-
ственно осложнено. Например, такая ситуация возникает при проектировании высокоско-
ростных летательных аппаратов. Для оценки общей достоверности численного моделирова-
ния чаще всего используются верификация и валидация. Это два близких, но по сути разных 
процесса [1–4]. Упрощенно говоря, верификация должна отвечать на математический во-
прос: «Правильно ли мы решаем уравнения?». Тогда как валидация должна отвечать на фи-
зический вопрос: «Решаем ли мы правильные уравнения?». 

Верификацию можно разделить на две части: верификацию программы расчета и вери-
фикацию решения. Верификация программы расчета предназначена для поиска ошибок про-
граммирования в численном решении заданного набора уравнений используемой математи-
ческой модели и граничных условий. Верификация программы расчета может быть 
проведена: 
 путем сравнения результатов расчета с точными аналитическими решениями; 
 методом искусственных (manufactured) решений [2, 3]; 
 сравнением с высокоточными численными эталонными решениями; 
 методом перекрестной верификации (сравнением одной программы с другой). 

Первые два подхода представляют собой строгие процедуры проверки расчетной про-
граммы, особенно когда проверяется порядок точности численного метода. Последние два 
подхода менее строгие и могут быть классифицированы как подходы к повышению уверен-
ности в точности программы в ситуациях, когда нет точных решений для течений некоторого 
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класса. В этой статье проверка расчетных программ проводится путем сравнения с высоко-
точными численными результатами тестов для невязкого течения и путем перекрестной ве-
рификации. 

Верификация решения (или оценка числовой ошибки) связана с количественной оцен-
кой погрешности проведенного численного моделирования и в идеале должна происходить 
после завершения верификации расчетной программы. Верификация решения должна вы-
полняться для каждого приложения, которое значительно отличается от предыдущих прило-
жений. Для стационарных задач обычно выделяют два основных аспекта верификации реше-
ния – это итерационная сходимость и сходимость по сетке. Первый имеет дело с продвиже-
нием решения в псевдовремени к стационарному состоянию, тогда как второй касается адек-
ватности сетки, на которой решаются дискретные аналоги уравнений математической мо-
дели. Порядок точности по пространству также является важным показателем для оценки 
ошибок, возникающих из–за разрешения по пространству. 

Острые и затупленные круговые конусы часто используются в качестве отдельных эле-
ментов летательных аппаратов, поэтому обтекание их однородным высокоскоростным пото-
ком газа хорошо изучено экспериментально [5–7], теоретически [8–11] и численно [12, 13] в 
достаточно широком диапазоне изменения определяющих параметров задачи. Для наиболее 
интересных с практической точки зрения случаев составлены довольно подробные таблицы 
[14–17] полей течения близи острых и затупленных конусов. Поэтому задача обтекания кру-
гового конуса довольно часто используется для верификации и валидации расчетных про-
грамм [18, 19]. 

В данной работе на примере гиперзвукового обтекания конусов описываются резуль-
таты верификации и валидации двух расчетных программ Euler3n и hySol, предназначенных 
для численного моделирования высокоскоростных течений. Для верификации используется 
точное решение задачи обтекания острого кругового конуса 10° под нулевым углом атаки. 
Перекрестная верификация и валидация проводятся на основе экспериментальных данных об 
обтекании одного острого и двух затупленных конусов с углом полураствора 9° [20]. 

2. Описание программ Euler3n и hySol 

2.1. Программный комплекс Euler3n 
Вычислительный код Euler3n предназначен для моделирования сжимаемых течений со-

вершенного газа на основе уравнений Эйлера на неструктурированной тетраэдральной сетке. 
Код основан на методе С.К. Годунова [21], представляющего из себя использование метода 
контрольного объема при расположении всех гидродинамических переменных в центрах 
контрольного объема и точного решения задачи о распаде разрыва для вычисления потоков 
через грани контрольного объема. С учетом использования кода для моделирования высоко-
скоростных потоков решение задачи о распаде разрыва включает решение нелинейных урав-
нений, корректно описывающих появление вакуума в решении. Код является полностью яв-
ным, написан на алгоритмическом языке Фортран и поддерживает многоядерный режим 
работы с помощью технологии OpenMP. Второй порядок аппроксимации уравнений по про-
странству обеспечивается технологией кусочно–линейной аппроксимации исходных пере-
менных внутри контрольного объема по методу Barth и Jespersen [22]. Для ускорения сходи-
мости к стационарному решению используется локальный в каждом контрольном объеме 
временной шаг, пропорциональный минимальной высоте в тетраэдре. Число Куранта в рас-
четах составляет 0.05−0.1. Граничные условия входа потока, выхода потока, симметрии те-
чения и непротекания на стенке включены в файл описания пространственной сетки в каче-
стве так называемых «физических» поверхностей. Чтение файла тетраэдральной сетки 
происходит в текстовом «нейтральном» формате. 
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2.2. Программный комплекс hySol 
Программный комплекс hySol [23, 24] предназначен для расчета высокоскоростных 

пространственных течений на неструктурированных расчетных сетках. Возможно использо-
вание гибридных расчетных сеток, которые состоят из тетраэдров, пирамид, призм и шести-
гранников. В основу программного комплекса hySol положен численный метод [25], который 
может рассматриваться как вариант метода С.К. Годунова. Для второго порядка точности ис-
пользуется кусочно–линейное восстановление параметров внутри ячеек [22]. Градиенты, не-
обходимые для линейного восстановления, вычисляются при помощи метода наименьших 
квадратов. Для подавления ложных осцилляций решения в областях больших градиентов в 
hySol реализованы ограничители [22, 26, 27]. 

Невязкие потоки могут быть рассчитаны при помощи различных вариантов точного или 
приближенного решения задачи Римана. В программном комплексе hySol реализовано боль-
шинство популярных решателей задачи. Большинство представленных результатов получено 
с использованием AUSM [28]. Градиенты скорости и температуры на гранях ячеек, необхо-
димые для расчета вязких потоков, вычисляются по формулам [29], что позволяет уменьшить 
ошибки рассогласования метода. Для дискретизации по времени используются явные методы 
Рунге – Кутта второго или третьего порядка точности [30]. 

3. Постановка задачи. Описание эксперимента 
Для верификации и валидации использовались экспериментальные и теоретические ре-

зультаты обтекания острых и затупленных конусов с углом полураствора 9° и 10° в диапазоне 
чисел Маха от 2 до 10 и углов атаки от 0° до 180° [20]. 

Для верификации будем использовать автомодельное решение задачи обтекания клина 
под нулевым углом атаки. Для этого выпишем уравнения неразрывности и движения в сфе-
рической системе координат с центром в вершине конуса. Полагая, что решение не зависит 
от радиальной и азимутальной координат, а движение газа за ударной волной будет полит-
ропным, получим следующую систему уравнений относительно радиальной и поперечной 
компонент скорости ,rV V  [31, § 82]: 
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Граничное условие на конусе 

 0V   (4) 

Интегрирование уравнений (1–3) осуществляется от задаваемого положения ударной 
волны до образующей конуса, которая определяется граничным условием (4). Для решения 
обратной задачи – определения угла отхода ударной волны при заданном угле полураствора 
конуса, используется метод Ньютона. Значения давления и плотности между ударной волной 
и образующей конуса находятся по формулам изоэнтропического течения.  

Результаты работы программы для определения угла отхода ударной волны при задан-
ных угле полураствора конуса и числе Маха набегающего потока представлены в табл. 1. 
Значения углов отхода ударной волны совпадают с данными [14]. Значения углов отхода 
ударной волны и значений радиальной скорости, давления и плотности на образующей ко-
нуса соответствуют данным [17]. Различия между полученными данными для угла отхода 
ударной волны и значениями на образующей конуса и данными [17] не превышают 0.01 про-
цента для примерно 90 % вариантов таблицы 1. 

Таблица 1 
Величина угла отхода ударной волны при заданном числе Маха и угле 
полураствора конуса 

Угол полураствора 
конуса, град M = 2 M = 3 M = 4 M = 5 M = 6 M = 7 M = 8 

5 30.095 19.715 14.957 12.295 10.637 9.527 8.744 
10 31.206 21.715 17.715 15.608 14.352 13.540 12.985 
15 33.915 25.259 21.791 20.028 19.007 18.364 17.934 
20 37.796 29.615 26.485 24.943 24.070 23.530 23.173 
25 42.532 34.490 31.563 30.158 29.376 28.898 28.584 
30 48.079 39.784 36.937 35.604 34.872 34.428 34.138 

Для обтекания острого конуса с числом Маха набегающего потока 6.77 в табл. 2 для 
различных углов полураствора конуса представлены значения угла отхода ударной волны и 
значения радиальной скорости, давления и плотности на образующей конуса. Приведенные 
в таблицах данные служат как для верификации программы расчета и результатов, так и для 
сравнения с результатами численного моделирования данной работы на тетраэдральных  
сетках. 

Экспериментальные данные для перекрестной верификации взяты из работы [20], где 
исследовалось обтекание конуса с углом полураствора 9° с тремя разными радиусами скруг-
ления: 0 (Конус 1), 0.162 D (Конус 2) и 0.330 D (Конус 3) в широком диапазоне угла атаки 
[0°,180°]. Диаметр основания D всех конусов равнялся D = 4.95 см. Дополнительно в [20] ис-
следовались те же самые конусы со скругленной задней частью. На рис. 1 показана геометрия 
всех трех конусов и дополнительных задних частей. 
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Таблица 2 
Значения угла отхода ударной волны, радиальной скорости, скорости звука, 
давления и плотности на конусе при обтекании с числом Маха 6.77 

Угол полураствора 
конуса, град 5 9 10 15 20 25 30 

Угол наклона УВ, 
град 9.748 12.814 13.700 18.489 23.634 28.990 34.513 

3u a  6.712 6.629 6.603 6.443 6.226 5.950 5.612 

3a a  1.076 1.174 1.203 1.365 1.553 1.757 1.966 

3p p  1.667 2.863 3.254 5.759 9.137 13.302 18.136 

3   1.439 2.076 2.250 3.091 3.787 4.309 4.690 
 
Условия в набегающем потоке соответствовали эксперименту [20]: давление торможе-

ния 10 атм, температура торможения – 561°K, число Маха – 6.77, число Рейнольдса (по мас-
штабу длины 1дюйм) – 135000. Угол атаки менялся от 0° до 180°. 

 
Рис. 1. Геометрические характеристики конусов и задних частей [20] 

4. Построение расчетных сеток 
Задание геометрии обтекаемых конусов вместе с областями обтекания и построение 

расчетных сеток осуществлялось с помощью открытого пакета Gmsh [32], опыт работы с ко-
торым для генерации пространственных тетраэдральных сеток изложен в [33]. Задание гео-
метрии выполнялось при помощи скрипта – текстового языка пакета. Начало системы коор-
динат для каждого конуса совпадало с точкой, относительно которой вычислялся момент 
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силы, и относительно которой задавался поворот тела для обеспечения требуемого угла 
атаки. Такой подход обеспечивает неизменность внешних границ области обтекания, но тре-
бует построения отдельной сетки для каждого угла атаки. Неравномерность тетраэдральной 
сетки определялась характерным линейным размером сетки в каждой опорной точке геомет-
рии объекта и области обтекания. Этот размер задается на этапе построения геометрии. 
Наибольшее сгущение обеспечивалось в области встречи потока с конусом, наименьшее – на 
периферии области входа–выхода потока. В [33] представлен пример построения геометрии 
затупленного конуса под углом атаки в области обтекания. Для массовых расчетов обтекания 
отношение максимального линейного размера сетки к минимальному равнялось двадцати, а 
количество тетраэдральных ячеек составляло от 1.8 млн до 2.6 млн ячеек. Примеры сеток для 
конусов всех типов при различных углах атаки представлены на рис. 2.  

 
Рис. 2. Вид сеток для конусов трех типов при различных углах атаки на поверхностях выхода 
потока, плоскости симметрии и объекта обтекания. Сетки на рисунке состоят из примерно 8000 
ячеек 

Для тестовых вариантов расчетов использовались сетки объемом до 620 10  ячеек. 
Также, с помощью пакета Gmsh задавались граничные поверхности задачи, которые пред-
ставляли собой поверхности входа потока, выхода потока, плоскости симметрии и обтекае-
мого объекта. Для дальнейшего использования в вычислительных пакетах созданная сетка с 
граничными поверхностями записывалась в файл в нейтральном текстовом формате. 

5. Результаты верификации и валидации 
Для верификации и валидации двух комплексов программ Euler3n и hySol было прове-

дено большое количество расчетов. Результаты этих расчетов систематизированы и пред-
ставлены ниже. 

5.1. Сравнение распределений давления 

В параграфе 3 было приведено «точное» решение для острого конуса под нулевым уг-
лом атаки для некоторых значений угла полураствора конуса и числа Маха набегающего по-
тока (см. табл. 1 и 2). Для сравнения был выбран острый конус с углом полураствора 10° и 
числом Маха 6.77 (см. табл. 2). Расчеты проводились на 10 сетках с количеством ячеек от 

60.18 10  до 620.0 10 . Такое количество сеток использовалось по двум причинам. Во–пер-
вых, исследовалась сходимость по сетке. К сожалению, из–за большой кривизны конуса 
вблизи носика не проходит наиболее теоретически обоснованный подход с «дроблением» 
ячеек, когда одна ячейка грубой сетки делится на несколько ячеек мелкой сетки (в случае 
тетреэдральных сеток одна ячейка должна делиться на восемь мелких ячеек). Поэтому ис-
пользовалось «независимое» сгущение сеток путем уменьшения параметра линейного раз-
мера минимальной ячейки сетки в Gmsh. 
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Во–вторых, оказалось, что тетраэдральные сетки, построенные Gmsh, имеют заметную 
неоднородность размеров ячеек вблизи поверхности конуса (рис. 3). На рис. 3 показано рас-
пределение объёмов ячеек, прилегающих к поверхности конуса. Видна заметная неоднород-
ность объемов ячеек даже на плоской задней поверхности конуса. 

 
Рис. 3. Распределение объёмов ячеек, прилегающих к 
поверхности конуса 

Такая неоднородность приводит к небольшой немонотонности решения вдоль поверх-
ности конуса (рис. 4). На рис. 4 показаны распределения безразмерного давления p p  вдоль 
образующей конуса. 

  

а б 

Рис. 4. Зависимость давления вдоль образующей остроконечного конуса с углом полураствора 
10º при числе Маха 6.77 на различных сетках: а) Euler3n и б) hySol 

На левой части рисунка представлены результаты для Euler3n, а на правой – для hySol. 
Точное решение (см. табл. 2) отрисовано пунктирной линией, а сплошные цветные линии со-
ответствуют рассчитанным решениям на различных сетках. Видно, что отмеченная выше не-
монотонность решения не превышает нескольких процентов, практически одинакова для 
обоих программных комплексов и заметно уменьшается при сгущении сетки. Следует отме-
тить, что используемая в данной работе для получения линейных распределений линейная 
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интерполяция может заметно усиливать визуальную неоднородность решения. В данной ра-
боте этот вопрос специально не исследовался. 

Из рис. 4 видно, что есть четкая сходимость к точному решению при сгущении сетки. 
Наибольшее отклонение от точного решения наблюдается вблизи острого носика конуса, где 
кривизна поверхности максимальная и плоские треугольные грани ячеек плохо аппроксими-
руют поверхность конуса. При сгущении сетки этот эффект локализуется вблизи носика ко-
нуса и на большей части поверхности конуса получается постоянное распределение, стремя-
щееся к точному решению. 

5.2. Сравнение с экспериментальными данными 
В работе [20] не представлены экспериментальные данные по локальным распределе-

ниям параметров течения. Но есть шлирен–изображения полей течения. На рис. 5–7 даны 
сравнения изолиний плотности, полученной в расчетах, с представленными в [20] шлирен–
изображениями. На рис. 5 показано обтекание Конуса 1 (см. рис. 1) под углом атаки 180°. На 
рис. 6 показано обтекание Конуса 2 под нулевым углом атаки и на рис. 7 – Конуса 3 под углом 
атаки 90°. 

 
Рис. 5. Обтекание Конуса 1 под углом атаки 180° 

 
Рис. 6. Обтекание Конуса 2 под углом атаки 0° 
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Рис. 7. Обтекание Конуса 3 под углом атаки 90° 

На рис. 5–7 на фоне шлирен–изображений из работы [20] синими линиями показаны 
изолинии плотности, полученные с использованием программного комплекса hySol. Для 
сравнения выбраны существенно разные углы атаки (по одному для каждого конуса из [20]) 
– 0°, 90°и 180°, что позволяет охватить весь диапазон изменения углов атаки в эксперименте. 
Видно хорошее соответствие положения ударных волн, полученного в расчетах, с экспери-
ментальными данными для всех трех углов атаки. 

5.3. Сходимость по сетке 
Перейдем к сравнению полученных в результате численного моделирования аэродина-

мических коэффициентов с «точным» решением, описанным в пункте 3. «Точное» значение 
коэффициента сопротивления получено по формуле  

 3
2M 2x

p pc


  

Воспользуемся данными табл. 2 для конуса с углом полураствора 10°. В данном случае, 
“точное” значение коэффициента сопротивления равно 0.101416xc  . На рис. 8 показана за-
висимость рассчитанного коэффициента сопротивления от характерного размера сетки (ле-
вая часть рисунка) и относительная погрешность в xc  от количества ячеек в сетке (правая 
часть рисунка). Синим цветом обозначены результаты, полученные при помощи hySol, крас-
ным цветом – при помощи Euler3n с первым порядком точности по пространству, а зелёным 
– со вторым порядком. На левой части рисунка пунктирной линией показано «точное» реше-
ние. Маркеры на рис. 8 соответствуют сеткам, указанным в 5.1, а под характерным размером 
ячейки понимается параметр линейного размера минимальной ячейки сетки в Gmsh, исполь-
зуемый при построении соответствующей сетки. Видно, что при сгущении сетки рассчитан-
ные значения коэффициента сопротивления приближаются к «точному» значению, а относи-
тельная погрешность уменьшается. Как видно из рис. 4 основанная погрешность в коэффи-
циенте сопротивления возникает из–за отличия давления вблизи носика конуса от «точного» 
давления, которое должно быть постоянно вдоль всей поверхности конуса. 

По полученным в расчетах значениям коэффициента сопротивления был проведена 
оценка сходимости и предельного значения, определяемого при помощи экстраполяции по 
Ричардсону. Результаты представлены в табл. 3. Параметр «acc» для расчетного комплекса 
Euler3n обозначает первый и второй порядок точности по пространству реализации алго-
ритма. Для оценки порядка сходимости использовались решения на пяти самых подробных 
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сетках. Оценка порядка сходимости получена методом наименьших квадратов. Видно, что 
для коэффициента сопротивления оценка порядка сходимости реализованных в Euler3n и  
hySol методов близка к теоретической. 

  
а б 

Рис. 8. Зависимость коэффициента сопротивления острого конуса с углом полураствора 10º при 
числе Маха 6.77 от сетки: а) xc  от характерного размера ячейки и б) погрешность в xc  от числа 
ячеек 

Таблица 3 
Сходимость коэффициента сопротивления по сетке для конуса с углом 10° 
при обтекании с числом Маха 6.77 

 Сходимость  
по сетке 

Интерполяция на 
нулевую сетку 

Относительная 
ошибка 

«Точное» решение  0.101416  
Euler3, acc = 1 1.20 0.100704 0.7 % 
Euler3, acc = 2 1.59 0.100439 0.9 % 

hySol 2.05 0.100330 1.0 % 

5.4. Зависимость от числа Маха 
Для перекрестной верификации двух программных комплексов рассмотрим обтекание 

всех трех конусов (см. рис. 1) в более широком диапазоне сверхзвуковых скоростей. Для 
этого число Маха менялось от 2 до 10 при фиксированном угле атаки 0°. На рис. 9 показана 
зависимость коэффициента сопротивления от числа Маха для всех трех конусов. Синим цве-
том обозначены результаты, полученные при помощи hySol, красным цветом – при помощи 
Euler3n, а черными маркерами – «точное» решение для острого конуса с углом полураствора 
9° (см. параграф 3). 

Рисунок 9 показывает хорошее соответствие результатов, полученных обоими про-
граммными комплексами, для всего диапазона чисел Маха и для всех трех конусов. В случае 
острого конуса есть вполне удовлетворительное согласие численных результатов с точными 
решениями. 

5.5. Зависимость от угла атаки 

В работе [20] экспериментально исследованы аэродинамические характеристики од-
ного острого и двух затупленных конусов в максимально возможном диапазоне углов атаки 
от 0° до 180° с шагом примерно 5°. В каждой точке измерялись: коэффициент сопротивления 
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Dc , коэффициент подъёмной силы Lc  и момент mc . По этим коэффициентам вычислялось 
аэродинамическое качество. В целом это довольно большой объем экспериментальной ин-
формации, которую можно использовать для валидации расчетных программ. Численное мо-
делирование проводилось с шагом 10° по углу атаки и только в некоторых случаях (вблизи 
экстремумов в распределениях аэродинамических коэффициентов) добавлялись дополни-
тельные углы атаки. 

 
Рис. 9. Зависимость коэффициента сопротивления от числа Маха 
для Конуса 1 (квадратные маркеры), Конуса 2 (круглые маркеры) 
и Конуса 3 (ромбовидные маркеры) для нулевого числа атаки 

На рис. 10 показано сравнение рассчитанных аэродинамических коэффициентов Ко-
нуса 1 с экспериментальными значениями для разных углов атаки. Черными маркерами обо-
значены экспериментальные результаты. Для конуса со скругленной задней частью в [20] 
даны экспериментальные данные только для момента (рис. 10, d). Синие кривые соответ-
ствуют расчетам по hySol для Конуса 1 с плоской задней частью, зеленые – расчетам по hySol 
для Конуса 1 со скругленной задней частью, красные – по Euler3n для Конуса 1 с плоской 
задней частью и фиолетовые – по Euler3n для Конуса 1 со скругленной задней частью.  

Видно, что оба программных комплекса hySolи Euler3n дают близкие результаты прак-
тически во всем диапазоне углов атаки. Небольшое отличие наблюдается только вблизи угла 
атаки 180° и связано с отсутствием установления решения для Euler3n в случае плохообтека-
емых объектов, которыми являются конусы при этих углах атаки. Сравнение с эксперимен-
тальными данными показывает хорошее соответствие результатов по коэффициенту подъем-
ной силы и аэродинамическому качеству. В случае коэффициента сопротивления рассчитан-
ные значения несколько не дотягивают до максимума, который располагается близи 80°, где 
относительная погрешность достигает 7 %. При этом само положение максимума в экспери-
менте и в расчетах совпадает. При таком угле атаки отрывная зона за телом становится мак-
симальной и, следовательно, для получения более точных результатов в расчетах необходимо 
учитывать вязкие эффекты, которые в данной работе не рассматриваются. Распределения мо-
мента силы соответствуют друг другу несколько хуже. Это особенно заметно на интервале 
углов атаки от 90° до 120°, где относительная погрешность около 10 %. 

Анализируя рис. 10 можно заметить, что наличие скругленной задней части начинает 
сказываться только после достижения угла атаки 100°. При этом влияние задней части на 
коэффициент подъемной силы становится заметно несколько раньше, чем на коэффициент 
сопротивления. Момент оказывается наименее чувствительным к наличию скругленной зад-
ней части. 
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a  b  

c  d  

Рис. 10. Зависимость аэродинамических коэффициентов Конуса 1 от угла атаки при M = 6.77 
a) Dc , b) Lc , c) k , d) mc  

На рис. 11 показано сравнение рассчитанных аэродинамических коэффициентов с экс-
периментальными значениями для разных углов атаки для Конуса 2. 

a  b  

c  d  

Рис. 11. Зависимость аэродинамических коэффициентов Конуса 2 от угла атаки при M = 6.77 
a) Dc , b) Lc , c) k , d) mc  
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Для Конуса 2 опять хорошее соответствие результатов получается для коэффициента 
подъемной силы и аэродинамического качества. Для коэффициента сопротивления относи-
тельная погрешность в точке максимума (80°) чуть больше 5 %, но возникает некоторое рас-
хождение в результатах близи 180°, где относительная погрешность достигает 9 %. Совпаде-
ние результатов для момента силы заметно лучше, чем для Конуса 1. Некоторое расхождение 
наблюдается только после угла атаки 150° для Конуса 2 без скругленной задней части (см. 
рис. 11, d). 

На рис. 12 показано сравнение рассчитанных аэродинамических коэффициентов с экс-
периментальными значениями для разных углов атаки для Конуса 3. 

Для Конуса 3 наблюдается самое лучшее совпадение рассчитанных и эксперименталь-
ных результатов. Хорошее совпадение по коэффициенту подъемной силы и вполне удовле-
творительное по коэффициенту сопротивления (максимальная величина 8 % при 180°). Для 
момента силы наблюдается та же ситуация, что и в случае Конуса 2. Есть некоторое расхож-
дение результатов только после угла атаки 150° для Конуса 3 без скругленной задней части 
(рис. 12, d). 

В случае Конуса 3 влияние скругленной задней части заметно выше и наблюдается уже 
после угла атаки 80°. Меньше всего это влияние сказывается на моменте, что хорошо видно 
и по экспериментальным данным на рис. 12, d. 

a  b  

c  d  

Рис. 12. Зависимость аэродинамических коэффициентов Конуса 3 от угла атаки при M = 6.77 
a) Dc , b) Lc , c) k , d) mc  

В целом можно отметить хорошие результаты перекрестной верификации программ-
ных комплексов hySol и Euler3n между собой и валидации на базе экспериментальных дан-
ных [20] для всех трех конусов на всем диапазоне углов атаки.   

5.6. Визуализация полей течения 
Начальное представление о полях течения около конусов, исследованных в [20], можно 

составить по рис. 5–7. К сожалению, в [20] мало теневых фотографий полей течения, с кото- 
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рыми можно сравнить численные результаты. Кроме того, рисунки позволяют определить 
только геометрическое положение газодинамических особенностей полей течения. Никакой 
количественной информации о поле течения по этим рисункам получить нельзя. Поэтому на 
рис. 13–15 показаны цветные изолинии давления, полученного в расчетах, для различных уг-
лов атаки. Углы атаки выбирались в интервале от 0° до 180° с шагом 20°. Дополнительно 
показаны изолинии давления для угла атаки 90°. На этих рисунках показаны изолинии без-
размерного давления, отнесенного к давлению набегающего потока. Используемая шкала из-
менения давления – от 0 до 50. Только на рис. 13 для случая нулевого угла атаки шкала изме-
нения давления равна от 0 до 5. 

 

 

 

 
Рис. 13. Распределения давления при обтекании Конуса 1 под разными углами атаки 
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Рис. 14. Распределения давления при обтекании Конуса 2 под разными углами атаки 

Дополнительные примеры расчетов и визуализации высокоскоростных течений, полу-
ченные с использованием программных комплексов Euler3n и hySol, можно найти в работах 
[23, 24, 34, 35]. 

Распределение скалярных величин – давления и плотности может быть весьма инфор-
мативным, однако, более точное представление о характере течения газа и его особенностях 
дает распределение скоростей. В стационарном течении о распределении скоростей можно 
судить по траекториям движения. Если в качестве начального положения «пробных частиц» 
брать распределения в виде отрезков линий, то помимо траекторий можно получить инфор-
мацию и о повороте «частиц» относительного траектории движения. Такой вид отображения 
полей скорости для всех трех типов цилиндров выбран на рис. 16–18.  



Ермаков М. К., Крюков И. А.  «Верификация и валидация аэродинамических расчетных комплексов...» 

 17

 

 

 

 
Рис. 15. Распределения давления при обтекании Конуса 3 под разными углами атаки 

На рис. 16 представлено обтекание острого конуса под углом 30°. Набегающий поток 
остается прямолинейным и равномерным до встречи с отошедшей (в рассматриваемом сече-
нии) ударной волной. За ударной волной поступательная скорость потока резко падает 
(именно величиной поступательной скорости подкрашены полосы движения), и траектории 
уходят потока вниз как непосредственно перед препятствием, так и на некотором удалении 
от него. Полосы течения вблизи центра расходятся, огибая конус, а за конусом имеют тен-
денцию сближаться. Чем ближе полоса движения располагается к центру, тем более она от-
клоняется вниз, и тем более падает ее продольная скорость. На поверхности конуса изобра-
жена величина давления, причем для лучшего анализа полос движения поверхность конуса 
сделана полупрозрачной. 
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Рис. 16. Остроконечный конус (Конус 1) под углом атаки 30º 

На рис. 17 показано обтекание затупленного конуса 2 под углом атаки 110°. В данном 
случае за ударной волной поток отклоняется вверх, а падение поступательной скорости, ана-
логично предыдущему случаю, тем выше, чем ближе полоса движения расположена к центру 
тела, и отклонение потока вверх тем больше, чем полоса движения ближе расположена к 
центру тела. 

 
Рис. 17. Закругленный длинный конус с задним сферическим закруглением под углом атаки 110º 

На рис. 18 представлено обтекание затупленного конуса 3 под углом атаки 160°, причем 
угол зрения расположен ниже начального положения полос движения. Отличительной осо-
бенностью движения в этом случае является то, что полосы движения, перед обтекаемым 
конусом опускаются вниз, а после конуса поднимаются вверх. 

Более подробно исследовать структуру течения можно рассматривая последователь-
ность полос движения, начинающихся на разных уровнях координаты y. 

 
Рис. 18. Закругленный короткий конус под углом атаки 160º 
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6. Заключение 
В статье описаны результаты верификации и валидации двух компьютерных комплек-

сов Euler3n и hySol. Для верификации используется «точное» решение задачи обтекания 
острого кругового конуса с углом полураствора 10° под нулевым углом атаки в диапазоне 
чисел Маха от 2 до 10. Перекрестная верификация и валидация проведены на основе экспе-
риментальных данных об обтекании одного острого и двух затупленных конусов с углом по-
лураствора 9° при числе Маха 6.77 и в диапазоне углов атаки от 0° до 180° [20]. В статье 
представлены результаты наиболее полного на сегодняшний день численного моделирова-
ния данного эксперимента в литературе. Анализ коэффициентов сопротивления, подъемной 
силы и аэродинамического момента позволяет сделать вывод о хорошем качественном и ко-
личественном соответствии экспериментальных и расчетных данных рассматриваемых про-
граммных комплексов. Приведены картины обтекания исследуемых конусов в виде распре-
делений давления в плоскости симметрии и на поверхностях обтекаемых тел, а также 
траекторий полос течения. 

Работа выполнена в рамках государственного задания № АААА-А20-120011690135-5. 
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