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В настоящей работе рассматривается раз-
работка методов исследования аэротермоди-
намических характеристик (АДХ) воздушно-
космических систем (ВКС). В частности, ана-
лиз методов математического моделирования 
аэротермодинамических характеристик воз-
душно-космического аппарата Российского 
проекта «Клипер» и гиперзвукового лета-
тельного аппарата (ГЛА) Американского 
проекта «Falcon HTV-2» локальным методам. 

Представлены результаты расчетов аэроди-
намических характеристик ВКС на всех ре-
жимов полета - от орбитального полета до 
посадочного режима (при различных числах 
Рейнольдса Re). В работе также рассматри-
вается методика (локально-мостовой метод) 
вычисления коэффициента теплопередачи 
в переходном режиме. Методи и результаты 
могут быть полезны при создании ВКС ново-
го поколения.

Актуальной задачей аэрокосмической тех-
ники является предсказание аэротермодина-
мических характеристик летательных аппара-
тов при очень высоких скоростях и на больших 
высотах. Вообще говоря, для проектирования 
космических аппаратов необходимо знать аэ-
ротермодинамические характеристики вдоль 
всей траектории – от орбитального полета до 
посадочного режима. Значение этого факто-
ра многократно возрастает, когда он приме-
няется для построения быстрых инженерных 
методов расчета типа «Cross Over», «MARK-
IV», «Высота», «АРГОЛА-2», «SMILE», 
«АДАНАТ», на этапе предварительного проек-
тирования. Аэротермодинамические характе-
ристики космического аппарата (КА) в свобод-
номолекулярном режиме являются предельны-
ми значениями траектории наибольшей высоты 
и максимальной скорости полета и могут быть 
вычислены точно. Аэротермодинамические 
характеристики космического аппарата опре-

деляются столкновениями молекул набега-
ющего потока газа с поверхностью без учета 
межмолекулярных столкновений и для этого 
используются методы свободномолекуляр-
ной газовой динамики. Исследование течений 
газа в переходной области между течениями 
сплошной среды и свободномолекулярным 
представляет собой достаточно сложную за-
дачу. Для анализа аэротермодинамических 
характеристик КА в переходном режиме, не-
обходимо решать полное интегро-дифферен-
циальное уравнение Больцмана для функции 
распределения с семью независимыми пере-
менными [1]. Единственными методами, по-
зволяющими преодолеть трудности реше-
ния уравнения Больцмана, являются методы 
Монте-Карло [2, 3].

Решение уравнения Больцмана при малых 
числах Кнудсена, особенно для сложных тел 
- задача чрезвычайно трудоемкая. В этой свя-
зи естественным является появление и раз-

АННОТАЦИЯ

ВВЕДЕНИЕ
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В настоящее время условно можно выде-
лить два инженерных подхода к вычислению 
аэродинамических характеристик по числам 
Рейнольдса [5]. Первый подход состоит в по-
строении функции аппроксимации при извест-
ных предельных значениях: свободномолеку-
лярного С(0) и сплошносредного, обычно мо-
делируемого по методу Ньютона С(∞).

(Re) ( )( ,Re, , ,
(0) ( )w

C Cf C t M
C C

− ∞Γ ≈
− ∞

,

Функция f зависит от свойств газа, пара-
метров набегающего потока, геометрии по-
верхности и др. В данной работе используется 
классический метод локальности и предпола-
гается [5]
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В предельном случае сплошной среды по 
методу Ньютона получаем

2
2 ( )x pC C n A vn n= = ,

В другом предельном свободномолекуляном 
случае получаем

0 0

2( ) ( )x pC C vn n C vn= + .

В данной работе используются выражения 
для элементарных сил давления и трения в 
форме работы [4].

2
0 1sinp p p= ,

0 .

Здесь коэффициенты p0, p1, τ0 (коэффи-
циенты режима течения) зависят от числа 
Рейнольдса Re0 = ρ∞u∞L/μ0  температурного фак-

тора tw = Tw/T0, коэффициентов аккомодации и 
отношения удельных теплоемкостей γ, L – ха-
рактерный размер, μ = μ(T0) – коэффициент 
вязкости, T0, Tw – температура торможения и 
температура поверхности.

Зависимость коэффициентов режима в ги-
перзвуковом случае должна обеспечивать пе-
реход к свободномолекулярным значениям при 
Re0→0 и значением теории Ньютона, методов 
тонких касательных клиньев или конусов при 
Re0→∞. На основе анализа расчетных и экспе-
риментальных данных предложены эмпириче-
ские формулы

0 1[ (2 np p p p p z∞ ∞ ∞= + − − , 
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где h – относительные поперечные разме-
ры аппарата, равный отношению его высоты к 
длине.

Предложенная методика хорошо зареко-
мендовала себя для расчета гиперзвукового 
обтекания выпуклых не очень тонких и про-
странственных тел. Расчет полностью отража-
ет качественное поведение С

x в зависимости от 
разреженности среды во всем диапазоне углов 
атаки и дает количественное соответствие 
с экспериментом и расчетом по уравнению 
Больцмана с точностью около 5%. 

О точности соотношений локального метода 
можно сказать следующее. Ясно, что они при-

МЕТОДЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ И АЭРОТЕРМОДИНАМИЧЕСКИХ 
ХАРАКТЕРИСТИК ВОЗДУШНО-КОСМИЧЕСКИХ СИСТЕМ В ПЕРЕХОДНОМ РЕЖИМЕ 

витие инженерных методов, обоснованных 
совокупным материалом экспериментальных, 
теоретических, численных результатов, даю-
щих возможность предсказания АДХ сложных 
тел в переходном режиме. Метод основан на 
так называемой гипотезе локальности, пред-
полагающей, что поток импульса на элемент 
поверхности определяется местным углом его 
наклона к набегающему потоку. Обработка 
экспериментальных данных показывает, что 

точность теории локального взаимодействия 
вполне приемлема для инженерных расчетов 
аэродинамических характеристик широкого 
класса тел на этапе предварительного проек-
тирования[4].

Целью настоящей работы является разра-
ботка методов моделирования аэродинамиче-
ских и аэротермодинамических характеристик 
(АДХ) воздушно-космических систем (ВКС) в 
переходном режиме. 
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менимы с наименьшей погрешностью в случае 
тел, близких к сфере, и неприменимы в случае 
очень тонких тел, когда не выполняется усло-
вие M∞ sin θ >> 1. В рассматриваемых методах 
не учитывается влияние взаимодействия погра-
ничного слоя с гиперзвуковым невязким пото-
ком при больших числах Rе0. Расчетные и экс-
периментальные значения коэффициент силы 
сопротивления CD конуса в переходном режи-
ме согласуются удовлетворительно, данные по 
коэффициент подъемной силы CL согласуются 
значительно хуже. Необходимо подчеркнуть, 
что предложенная методика качественно верно 
отражает немонотонность зависимости Cy ко-
нуса от Rе0. Расчетные и экспериментальные 
результаты по CD при α = 10° и 15° для пласти-
ны хорошо согласуются, данные же для CD при 
α = 5° и CL согласуются плохо. Это является 
следствием неучтенного в локальном методе 
влияния взаимодействия пограничного слоя с 
невязким потоком.

Таким образом, локальный метод расчета 
аэродинамических характеристик тел в гиперз-
вуковом потоке разреженного газа в переход-
ном режиме дает хороший результат по CD для 
широкого класса тел и качественно верный ре-
зультат по CL. При малых углах атаки (α < 5°) 
точность результата ухудшается, в этом случае 
необходимо привлекать более полные моде-
ли, учитывающие наличие пограничного слоя 
[1, 2]. С помощью этого метод исследован для 
различных тел в гиперзвуковом течении и за-
рекомандовался себя хорошо [6-11]. 

В процессе исследования тепловых нагру-
зок, действующих на поверхность космиче-
ских аппаратов (КА) является важным этапом 
решения задачи создания их тепловой защи-
ты и определения температурных режимов 
конструкции. В настоящее время существует 
несколько подходов решения аэротермодина-
мических характеристик гиперзвуковых лета-
тельных аппаратов, и также проведены много-
численные исследования аэродинамических 
характеристик космических аппаратов вдоль 
всей траектории – от орбитального полета до 
посадочного режима.

Для вычисления коэффициента теплопере-
дачи Ch на элементарную площадку в свобод-
номолекулярном пределе используются анали-
тические формулы [12] 

( ) 2
,s2
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1 1
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w
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T
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T
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⎧ ⎫⎛ ⎞⎪ ⎪= + − −⎨ ⎬⎜ ⎟− −⎪ ⎪⎝ ⎠⎩ ⎭
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2
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αe – коэффициент аккомодации энергии на 

стенке, s∞ – отношение скорости набегающего 
потока к наиболее вероятной скорости моле-
кул, Tw – температура стенки, T∞ – температура 
набегающего потока, s∞,θ = s∞ cos θ.

В случае континуального режима обтекания 
для вычисления коэффициента теплопередачи 
необходимо учитывать изменение параметров 
потока при движении вдоль поверхности. Для 
вычисления коэффициента теплопередачи Ch в 
континуальном режиме используем методику, 
основанную на теории Лиса [13]. 

Коэффициент теплопередачи в произволь-
ной точке тела вычисляется по формуле: 

0

2 2 2
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/ 1

1 M cos

h hC s C
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s r
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= ⋅
+

+
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Здесь s – расстояние вдоль линии тока от 
точки торможения до рассматриваемой эле-
ментарной площадки, θ – угол между направ-
лением потока и нормалью к элементарной 
площадке в данной точке, γ – показатель адиа-
баты. Ch0 – коэффициент теплопередачи в точке 
торможения: 

/ 2
2 / 3 2

0
,

2 Pr M
2 Re

k

h
r

C −

∞

+ − −⎛ ⎞= ⎜ ⎟− ⎝ ⎠

Здесь k = 1 для сферической точки торможе-
ния, k = 0 для цилиндрической точки торможе-
ния, r – радиус кривизны поверхности в точке 
торможения, w – показатель степени в степен-
ной зависимости вязкости от температуры, 
Pr = μCp/χ – число Прандтля, число Рейнольдса 
Re∞,r вычислено по параметрам набегающего 
потока и радиусу кривизны в точке торможе-
ния. Число Рейнольдса в континуальном и око-
ло континуальном режимах, так как при при-
ближении к свободномолекулярному режиму, 
когда Re → 0, величина Ch0 → 0.

В настоящей работе предлагается локально-
мостовой метод вычисления коэффициента те-
плопередачи на элементах выпуклой поверхно-
сти в переходном режиме. Локально-мостовой 
метод позволяет быстро получить аэротермо-
динамические характеристики при поведении 
большого количество многовариантных расче-
тов [14-16]. 
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( ) ( )( ), , , , ,Re, M,k ds k fm ds b k cont ds bC C F C F= ⋅ + ⋅ −

,k k ds
S

C C dS= ∫
Здесь θ - угол между направлением потока и 

нормалью к элементарной площадке, M – чис-
ло Маха, Re – число Рейнольдса, S – площадь 
поверхности тела. Функция Fb называется мо-
стовой функцией. Рассмотрим мостовую функ-
цию, выражающуюся как функция ошибки от 
логарифма числа Кнудсена:

0
,1

1

Kn1 1 erf lg
2 Kn Knb

m

F
⎛ ⎞⎛ ⎞⎛ ⎞

= + ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟Δ ⎝ ⎠⎝ ⎠⎝ ⎠
, 

0
,2

2

Kn1 1 erf lg
2 Kn Knb

m

F
⎛ ⎞⎛ ⎞⎛ ⎞

= + ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟Δ ⎝ ⎠⎝ ⎠⎝ ⎠

Если Kn0 < Knm, используется мостовая 
функция Fb,1. В противном случае Fb,2. Значения 
Knm = 0.3, ΔKn1 = 1.3 и ΔKn2 = 1.4 были опре-
делены путем сравнения с результатами мо-
делирования методом прямого статистиче-
ского моделирования (Монте-Карло) [17]. 
Разработанная методика для расчета тепловых 
потоков на тело имеет практический интерес 
для организации и специалистов, занимаю-
щихся определением теплового воздействия 
газового потока на конструкцию гиперзвуково-
го летательного аппарата.

Рис.2  Зависимость CL (α) для ВКА 
«Клипер».

На рисунках представлены зависимости ко-
эффициентов сил сопротивления CD, подъемной 
CL и момента тангажа mz от угла атаки (α = 0-90°) 
при различных значениях числа Рейнольдса Re. 
Параметры задачи были следующие: отношение 
теплоемкостей γ = 1.4, температурный фактор 
tw = Tw/T0 = 0.4, скоростное отношение s = 10, 
число Рейнольдса Rе0 = 0, 10, 102, 104. 

На рис. 1-6 представлены сравнение резуль-
татов зависимости CD(α), CL(α), mz(α) для воз-
душно-космического аппарата (ВКА) «Клипер, 
модель ЦАГИ [2]» и гиперзвукового летатель-
ного аппарата (ГЛА) «Falcon HTV-2» [] с помо-
щью локальных методов. 

Из этих результатов видно, что с увеличе-
нием числа Рейнольдса коэффициент сопро-
тивления тела уменьшается (что можно объяс-
нить уменьшением нормальных и касательных 
напряжений p1(Re0) и τ0(Rе0)), при этом общий 
характер зависимости CD(α) не изменяется. 
Зависимость CL(α) является несимметричной 
при Re0→∞, так что значение CL при положи-
тельных углах атаки существенно больше по 
модулю CL при отрицательных углах атаки.

РЕЗУЛЬТАТЫ 

Рис.1 Зависимость CD (α) для ВКА «Клипер».
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Из этих результатов чувствительно, что 
коэффициенты силы сопротивления «Falcon 
HTV-2» меньше чем «Клипера» и изменение 
числа Рейнольдса оказывает сильное влия-
ние на все аэродинамические характеристики. 
Можно сказать, что число Рейнольдса влияет 
формы тела и локальный метод дает хорошие 
результаты в переходном режиме для широкого 
класса тел.

Рис.7   Зависимость Ch(α) для «Клипер» 
(синий) и «Falcon HTV-2» (крас-
ный).

Рис.3  Зависимость mz(α) для ВКА 
«Клипер».

Рис.5  Зависимость CL (α) для ГЛА 
«Falcon HTV-2».

Рис.6  Зависимость mz(α) для ГЛА 
«Falcon HTV-2».

Рис.4  Зависимость CD(α) для ГЛА 
«Falcon HTV-2».
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На рис.7 показано сравнение результаты-
ов коэффициента теплопередачи Ch(a) для 
«Клипер» и «Falcon HTV-2» с помощью ло-
кально-мостового метода. Из результатов 

видно, что локально-мостовой метод хоро-
шо зарекомандовался себя для вычисления 
коэффициента теплопередачи в переходном 
режиме.

Представлены методы определения аэро-
динамических характеристик ВКС в пере-
ходном режиме. Проведен анализ различ-
ных подходов к расчету аэродинамических 
характеристик перспективных гиперзвуко-
вых летательных аппаратов. Рассмотрен ло-
кальный метод для определения аэродина-
мических характеристик воздушно-косми-
ческих систем. Представленные методики 

расчета имеют практический интерес для 
организаций и специалистов, занимающих-
ся определением аэродинамических харак-
теристик гиперзвукового летательного ап-
парата на конструкцию технических систем. 
Методики и результаты смогут быть полез-
ны при создании современных и перспек-
тивных воздушно космических аппаратов 
нового поколения.
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