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Аннотация Ключевые  слова 
Выполнен анализ аэродинамических характеристик 
высокоскоростного летательного аппарата Waverider 
в широком диапазоне углов атаки при различных 
числах Маха. Кратко описана процедура создания 
виртуальной модели высокоскоростного летательного 
аппарата Waverider с использованием невязкого ко-
нического поля течения. Для численного интегриро-
вания системы уравнений Навье — Стокса использо-
ван компьютерный код UST3D, в котором реализован 
метод расщепления по физическим процессам. Рас-
четное исследование проведено на неструктурирован-
ных тетраэдральных сетках, аппроксимации для кото-
рых строились с применением элементов метода 
контрольного объема. Выполнено сравнение полу-
ченных результатов с экспериментальными данными 
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Введение. На протяжении последних двадцати лет в США непрерывно велись 
научно-исследовательские и опытно-конструкторские работы по созданию много-
разовых аэрокосмических систем [1]. Некоторые наиболее успешные проекты пре-
одолели стадию стендовой отработки и прошли летные испытания. Среди них ор-
битальная летающая лаборатория X-37B OTV (Orbital Test Vehicle), совершившая 
уже четыре космических полета, беспилотный летательный аппарат X-43A, кото-
рый зафиксировал новый рекорд скорости — 9,6 числа Маха (11850 км/ч), крыла-
тая ракета X-51a — первый аппарат полной компоновки с гиперзвуковым прямо-
точным воздушно-реактивным двигателем (ГПВРД), предназначенным для дли-
тельного атмосферного полета. Полученные экспериментальные данные являются 
базой для дальнейших компьютерных аэротермодинамических исследований.  
Выделим характерные особенности перспективных аэрокосмических систем: 
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 возможность многократного использования воздушно-космического ап-
парата; 

 способность к горизонтальному полету и маневрированию, а также нали-
чие соответствующей системы управления; 

 высокое аэродинамическое качество, обеспечиваемое оптимальной аэро-
динамической формой; 

 выполнение полетов при гиперзвуковых скоростях, что требует наличия 
соответствующей силовой установки и конструктивных элементов тепловой 
защиты. 

Создание совершенной аэродинамической конфигурации аэрокосмической 
системы, имеющей оптимальные аэродинамические характеристики при гипер-
звуковых скоростях полета, — сложная задача. Необходимо учитывать не толь-
ко конструктивные особенности высокоскоростного летательного аппарата 
(ВЛА) (габаритные размеры, полезную нагрузку, интеграцию с органами управ-
ления и силовой установкой), но и аспекты самого процесса высокоскоростного 
обтекания формы (ударные волны, физико-химические реакции, ламинарно-
турбулентный переход). Одним из вариантов подобных аэродинамических 
форм является ВЛА Waverider («Волнолет»), аэродинамические характеристики 
которого исследуются в настоящей статье. 

Особенности аэродинамической конфигурации. В конце 1950-х годов  
была предложена концепция ВЛА с достаточно высокими аэродинамическими 
характеристиками [2]. Главной особенностью являлось то, что процесс получе-
ния сложной аэродинамической конфигурации определялся обтеканием хоро-
шо исследованного острого клина под нулевым углом атаки. Несущая поверх-
ность ВЛА представляла собой поверхность тока невязкого обтекания геомет-
рического примитива. За характерное использование ударной волны ВЛА и по-
лучил название «Волнолет». Одна из первых аэродинамических форм такого 
типа приведена на рис. 1.  

 
 
Рис. 1. Формирование аэродинамической  
               конфигурации Caret-wing: 
 1 — плоская ударная волна; 2 — острый клин;  
                           3 — полученная форма 

 
Концепция ВЛА Waverider получила дальнейшее развитие. В работах [3–5] 

приведены ВЛА, построенные с использованием геометрических примитивов 
широкого класса: острых и затупленных прямых или эллиптических конусов. 
Высокоскоростные летательные аппараты, для которых проведены оптимиза-
ция аэродинамической формы, учет влияния вязкостных эффектов, а также ла-
минарно-турбулентный переход, исследовались в [3, 4, 6]. Это позволило более 
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достоверно определить аэродинамические характеристики ВЛА и снизить их 
деградацию на нерасчетных режимах полета. Еще одно преимущество оптими-
зированных ВЛА — это возможность преодоления ограничений на аэродина-
мическое качество по отношению к числу Маха.  

Ударная волна, возникающая при гиперзвуковом обтекании подобных ВЛА, 
остается присоединенной на всем протяжении передней кромки (при отсутствии 
затупления) и обеспечивает эффективное сжатие газового потока вблизи несущей 
поверхности, тем самым увеличивая подъемную силу. Следует отметить, что обра-
зование передней кромки ВЛА происходит в результате пересечения поверхности 
ударной волны некоторой базовой кривой, форма которой подбирается с учетом 
конструктивных особенностей, назначения летательного аппарата, условий его 
эксплуатации. 

В настоящей работе за основу был взят прототип ВЛА, экспериментально 
исследованный в [7]. В качестве тела–генератора ударной волны был взят ост-
рый прямой круговой конус. Невязкое обтекание конуса под нулевым углом 
атаки описывается уравнениями Тэйлора — Макколла [8] 
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где  — показатель адиабаты; maxv  — макси-
мальная скорость изоэнтропического тече-
ния; rv  — касательная составляющая вектора 
скорости;  — промежуточный угол наклона 
конической образующей; v  — нормальная 
составляющая вектора скорости. На рис. 2 
приведена схема обтекания конуса гиперзву-
ковым потоком. Отметим, что подобное тече-
ние является осесимметричным, параметры 
которого зависят лишь от угла наклона про-
межуточной конической поверхности. 

Построение картины линий тока осу-
ществляется с учетом сжимаемости газа и с использованием уравнения нераз-
рывности, записанного для сферических координат: 

 2 sin sin 0,rr v r v
r

 (2) 

где r  — продольная координата в направлении луча, проведенного из вершины 
конуса;  — плотность газового потока. В соответствии с определением функ-
ции тока она должна удовлетворять следующим соотношениям: 

Рис. 2. Схема обтекания конуса: 
1 — конический скачок уплотнения;  
                           2 — конус 
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 sinr v
r

;    2 sin ;rr v  (3) 

здесь плотность и компоненты скорости зависят лишь от угловой переменной:  

 2 ;r f   1 ;
sinr

df
v

d
   

2 .
sin

v f  (4) 

Уравнения линий тока имеют вид 

 const;  const.   (5) 

Тогда запишем 

 2 sin const.r v  (6) 

Пространственная кривая, образующая переднюю кромку, принадлежит 
конической поверхности ударной волны. Если линия тока пересекает переднюю 
кромку в точке с координатой ,r R  ,s  то уравнение, описывающее линию 
тока, пересекающую переднюю кромку в этой точке, примет вид 

 
sin

.
sin

s s sv
r R

v
 (7) 

Здесь R  — расстояние от вершины конуса до точки пересечения линии тока и 
передней кромки; s — угол наклона ударной волны. В работе [9] подробно рас-
смотрен процесс получения обтекаемых поверхностей ВЛА с помощью кониче-
ского поля течения.  

Верхняя поверхность ВЛА вносит существенно меньший вклад в подъемную 
силу, чем несущая поверхность, но при этом оказывает влияние на лобовое сопро-
тивление. Она ориентируется параллельно набегающему потоку, чтобы не возму-
щать его. На рис. 3 приведена созданная виртуальная модель ВЛА Waverider.  
Основные характеристики виртуальной модели и ВЛА Waverider [7] приведены  
в табл. 1. Для созданной виртуальной модели процесс вязкостной оптимизации не 
проводился, что накладывает определенные ограничения на максимальное аэро-

Рис. 3. Виртуальная модель ВЛА Waverider 
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динамическое качество летательного аппарата. В качестве характерной площади 
refS  для расчета аэродинамических коэффициентов использовалась площадь про-

екции несущей поверхности на горизонтальную плоскость .planS  Коэффициент 
объемной эффективности вычислялся по формуле 

 
2/3

,eff
plan

VV
S

 (8) 

где V — объем летательного аппарата. 
Таблица 1  

Сравнительные характеристики моделей ВЛА Waverider 

Характеристика Модель № 1 [7] Виртуальная модель 

Длина L , см 60,96 60,96 
Ширина W, см 50,597 50,597 
Высота h, см 5,608 5,223 
Площадь задней поверхности ,baseS  см2 126,348 122,65 
Площадь горизонтальной проекции  
несущей поверхности ,planS  см2 1756 1803 

Объемная эффективность effV  0,112 0,112 
Угол полураствора конуса, град 8,1 
Угол наклона ударной волны, град 16,44 
Длина конуса, см 121,92 

 
Постановка задачи. Рассмотрим задачу пространственного обтекания ВЛА 

Waverider потоком вязкого сжимаемого теплопроводного газа. Систему уравне-
ний Навье — Стокса запишем в векторной форме [10]: 

 
w w w w w w

.
x y z x y zF F F G G Gw

t x y z x y z
 (9) 

В этом выражении 

 тw , , , ,u v w E   

— это вектор консервативных переменных; 

  т2, , , , ,xF u u p uv uw uE pu  

 т2, , , , ,yF v uv v p vw vE pv   

 т2, , , ,zF w uw vw w p wE pw  

— компоненты вектора конвективного потока;  
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 т0, , , , ,x
xx yx zx xx yx zx xG u v w q  

 т0, , , , ,y
xy yy zy xy yy zy yG u v w q   

 т0, , , ,z
xz yz zz xz yz zz zG u w qv   

— компоненты вектора вязкого потока;  — плотность; , ,u v w  — компоненты 
вектора скорости; p  — давление; E  — удельная полная энергия газа; , ,x y zq q q  — 
компоненты вектора теплового потока;  — компоненты тензора вязких напря-
жений , , ; , ,x y z x y z : 

 4 2 2
3 3 3xx

u v w
x y z

;   4 2 2 ;
3 3 3yy

v u w
y x z

 

 4 2 2 ;
3 3 3zz

w u v
z x y

   ;xy yx
v u
x y

 

 yz zy
w v
y z

;    .xz zx
u w
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Здесь  — коэффициент динамической вязкости. 
В качестве замыкающих соотношений используются: 
 2 2 21 1 0, 5p U E u v w  — уравнение состояния со-

вершенного газа;  
VU c T  — калорическое уравнение состояния; 

2 2 2

1 2
p u v wE  — выражение для полной энергии;  

q T  — закон Фурье.  
Здесь U  — внутренняя энергия газа; Vc  — удельная теплоемкость газового по-
тока; T  — температура;  — коэффициент теплопроводности. 

Постановка граничных условий осуществлялась следующим образом. На 
входе в расчетную область задавались условия невозмущенного потока: 

 2 2 2

; ; ; ;

.
1 2

enter enter enter enter

enter

u u v v w w

p u v wE E
   (10) 

Здесь , ,u ,v ,w ,E p  — параметры в набегающем потоке. 
На выходной границе расчетной области реализовались условия отсутствия 

градиентов параметров потока в направлении единичной нормали к поверхно-
сти границы: 
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 0;
exitn

     0;
exit exit exit

u v w
n n n

    0,
exit

E
n

 (11) 

где n — единичная нормаль к поверхности границы. 
На стенке летательного аппарата задавались условия прилипания. Темпера-

тура стенки поддерживалась постоянной: 

 0;
wall

p
n

 0;n n n
wall wallwall

u v w  0;
wall

T
n

 ,wallwallT T  (12) 

где wallT  — температура стенки. 
В силу симметрии летательного аппарата расчеты проводились для полови-

ны расчетной области. В плоскости симметрии заданы соответствующие гра-
ничные условия: 

 0;
symm

p
n

  0;n n n
symm symm symm

u v w   0.
symm

T
n

 (13) 

Исходную задачу решали с использованием компьютерного кода UST3D,  
созданного в лаборатории радиационной газовой динамики ИПМех РАН и уже 
применявшегося для расчета гиперзвукового обтекания тел сложной формы [11]. 
В данном коде реализован метод расщепления по физическим процессам [12]. Для 
расчетов была построена неструктурированная сетка, состоящая из 2 192 622 тет-
раэдров (рис. 4). Для реализации граничных условий предусмотрено 129 704 фик-
тивные ячейки, освобождающие от необходимости построения специальных  

Рис. 4. Расчетная сетка для ВЛА Waverider 
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аппроксимаций для граничных элементов. Использование неструктурированных 
сеток — важная особенность настоящей работы. Это вносит существенные изме-
нения в хорошо известную процедуру реализации метода расщепления по физиче-
ским процессам [13]. Для аппроксимации уравнений использовались элементы 
метода контрольного объема, позволяющие определять усредненные значения 
производных по тетраэдральному элементу: 

 
4

,1

1 1 1 .
i ii

j j
i i ii jji i iV VV

f f dV f dS S n f
V V V

 (14) 

Здесь , , , , ,f u v w p q ; , , ;x y z  , , ;x y z  iV  — объем i-го тетраэдра, 

1, ..., ;i N  1, ..., 4;j  j
iS  — площадь поверхности j-й грани i-го элемента; ,i jn  — 

x, y или z-я составляющие единичной нормали j-й грани i-го элемента. 
 Результаты расчетов. Параметры аэродинамики для виртуальной модели 

ВЛА Waverider оценивали для трех вариантов условий набегающего потока, 
приведенных в табл. 2. В процессе эксперимента на задней стенке ВЛА поддер-
живалось давление, равное давлению набегающего потока. Поэтому для кор-
ректного сравнения с экспериментальными данными была введена поправка на 
донное давление. 

Таблица 2 

Параметры набегающего потока для различных чисел Маха [14] 

Число Маха 
M 2,3 M 4 M 4,63

5524,9 Паp  1243,78 Паp  734,48 Паp  
41,22 10 г/см3 40,516 10 г/см3 40,388 10 г/см3 

158,1T K 84,4 KT  67,1 KT  
510,77 10 г/(см с) 55,78 10 г/(см с) 54,488 10 г/(см с) 

 
Аэродинамические коэффициенты были определены с помощью следующих 

соотношений: 

 cos cos ;x f
planS

dSC p nx c x
S

 

 cos cos ;y f
planS

dSC p ny c y
S

 

 .
base

base base
planS

dSC p
S

 

Здесь Cx, Cy и Cbase — коэффициенты осевой и нормальной сил и донного сопро-
тивления; p p p q  и base basep p p q  — безразмерные коэффици-
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енты давления и донного давления, 2 2q V  — скоростной напор, basep  — 

донное давление;
 

cos nx  и cos x  — косинусы углов между нормалью (каса-
тельной) и одной из осей координат,  — касательное напряжение на поверх-
ности ВЛА; fc q  — коэффициент поверхностного трения.  

Вычисления проводились в связанной системе координат. Переход в по-
точную систему координат осуществлялся по следующим формулам: 

 cos sin ;L y xС C C   sin cos ,D y xС C C  (15) 

где LC  — коэффициент подъемной силы; DC  — коэффициент силы лобового 
сопротивления;  — угол атаки. Для учета влияния поверхностного трения 
применяли метод характерной температуры [15]. При расчете коэффициента 
трения пластины это дало удовлетворительное совпадение с данными экспери-
мента [16]. 

На рис. 5–7 приведены результаты расчетов аэродинамических характери-
стик ВЛА Waverider при разных значениях числа Маха и в широком диапазоне 
углов атаки, а также их сравнение с экспериментальными данными. При общей 
корреляции результатов расчета и данных эксперимента следует отметить, что 
для всех вариантов исходных данных значения коэффициента лобового сопро-

тивления, полученные с помощью кода UST3D, больше, чем в эксперименте. 
Это может быть вызвано тем, что форма виртуальной модели не была оптими-
зирована для достижения максимального аэродинамического качества и мини-
мального лобового сопротивления, а также несколько завышенными значения-
ми коэффициента поверхностного трения, полученными с помощью метода  
характерной температуры. Поэтому максимальное расчетное аэродинамическое 
качество у исследуемой виртуальной модели также несколько ниже. Наилуч-
шая корреляция данных расчета и эксперимента наблюдается при числе Маха 
набегающего потока, M 2,3. Наилучшие аэродинамические характеристики 
представленной виртуальной модели также наблюдаются при наимен-

 
 
Рис. 5. Коэффициент подъемной силы
                в зависимости от угла атаки:  
1, 3, 5 — расчет по коду UST3D для чисел Маха

= 2,3, 4 и 4,63 соответственно; 2, 4, 6 —
экспериментальные данные [7], соответству-
                         ющие  = 2,3, 4 и 4,63  
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Рис. 6. Коэффициент силы лобового сопро-
тивления в зависимости от коэффициента 
подъемной силы (1–6 — обозначения  
                             см. рис. 5) 

Рис. 7. Аэродинамическое качество  
в зависимости от угла атаки (1–6 —  
               обозначения см. рис. 5) 

шей скорости набегающего потока. Некоторое увеличение числа Маха не вызывает 
существенной деградации аэродинамического качества ВЛА. Наличие разрежения 
в области задней стенки летательного аппарата качественно меняет поведение 
аэродинамических характеристик. Возникающая при этом дополнительная сила 
лобового сопротивления снижает аэродинамическое качество ВЛА. Для более вы-
соких скоростей набегающего потока статическое давление будет несколько мень-
ше, что снижает масштаб влияния донного сопротивления. На рис. 8 приведены 

сравнительные результаты оценки максимального аэродинамического качества 
ВЛА в зависимости от числа Маха при разных вариантах учета донного давления. 
Для случая отсутствия разрежения в области задней стенки приведены также экс-
периментальные данные. 

В отличие от многих тел привычных аэродинамических форм (сфера, сна-
ряд, крыло) учет поверхностного трения ВЛА Waverider вносит существенные 
коррективы в общую оценку аэродинамического сопротивления. В зависимости 
от скорости полета изменяется значение касательных сил. В соответствии с диа-
граммой, приведенной на рис. 9, максимальное поверхностное трение достига-
ется при M = 4,63. 

Рис. 8. Аэродинамическое качество как
функция числа Маха при различных зна-
                     чениях донного давления: 
1, 3 — расчет по коду UST3D при  и

 2 — экспериментальные данные [7]

                              при  
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Обобщение опыта расчетных и 
экспериментальных исследований раз-
личных аэродинамических конфигу-
раций ВЛА Waverider выявило прин-
ципиальные ограничения, накладыва-
емые на аэродинамическое качество 
летательного аппарата при увеличении 
скорости полета. Однако, как следует 
из работ [3, 4], применение процесса 
вязкостной оптимизации аэродинами-
ческой формы при учете эффектов ла-
минарно-турбулентного перехода мо-
жет существенно приблизить или даже 
превысить максимально допустимые 
значения аэродинамического качества 
и таким образом преодолеть гиперзву-

ковой барьер. Соответствующие асимптотические кривые описываются следу-
ющими зависимостями: 

 
max1

4 M 3
= ;

ML DC C    
max 2

6 M 2
= .

ML DC C  (16) 

На рис. 10 приведен анализ макси-
мального аэродинамического качества 
экспериментального ВЛА и исследуемой 
виртуальной модели относительно гипер-
звуковых барьеров. 

 Заключение. Проведенное с исполь-
зованием компьютерного кода UST3D 
численное моделирование позволило вы-
полнить оценку основных аэродинамиче-
ских характеристик ВЛА Waverider. Не-
смотря на приближенный характер расче-
та коэффициентов поверхностного тре-
ния и донного давления, получено удо-
влетворительное совпадение расчетных и 
экспериментальных данных. Сравнитель-
ный анализ показал, что для данной моде-
ли ВЛА аэродинамические характеристи-
ки при скорости полета M = 2,3 наибо-
лее близки к результатам эксперимента. 
Для представленной конфигурации ВЛА Waverider поверхностное трение игра-
ет значительную роль в общем лобовом сопротивлении летательного аппарата. 

Рис. 9. Влияние поверхностного трения 
на общее сопротивление летательного  
                               аппарата 

Рис. 10. Максимальное аэродинами-
ческое качество как функция числа
                                 Маха:  
1 и 2 — первый и второй гиперзвуковые 
барьеры; 3 — экспериментальные дан-
         ные [7]; 4 — расчет по коду UST3D  
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METHOD FOR SPLITTING INTO PHYSICALL PROCESSES IN TASK OF THE 
FLOW OVER A PERSPECTIVE HIGH-SPEED VEHICLE MODELLING 
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Abstract Keywords 
This paper outlines the aerodynamics of the hypersonic 
waverider model which was designed by inviscid conical 
flowfield. Computational study was performed using me-
thod for splitting into physical processes which was imple-
mented into UST3D computer code. The comparison be-
tween experimental data and calculations is presented. 
Assuming that flow about waverider is turbulent the effects 
of viscous interaction are taken into account by reference 
temperature method. Calculations were conducted using 
unstructured tetrahedron mesh 
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