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Изучение аэродинамики полета летательных аппаратов (ЛА) на  сверхзвуковых скоростях имеет 
практическую важность с точки зрения создания новых и усовершенствования имеющихся моделей 
сверхзвуковых ЛА. Данный вопрос включает в себя много аспектов, один из которых — изучение теп-
лообмена в пограничном слое ЛА, в частности на крыльях, которые являются несущим элементом ЛА. 
В силу большой практической значимости вопросы тепловых нагрузок привлекали внимание многих 
отечественных и зарубежных исследователей с середины ХХ в. Их основные физические механизмы 
изложены в большом количестве отечественных и зарубежных статей и монографий (например, [1–5]). 
Основное внимание при этом уделялось дозвуковым режимам [6,7]. 

Нынешний уровень развития технологий может привести к возобновлению интереса к сверхзвуко-
вому транспорту в долгосрочной перспективе. Так, был проведен ряд социальных исследований, ко-
торые показали, что скорость передвижения в настоящее время является ключевым критерием выбора 
транспорта для поездок на дальние расстояния. На основе данных о перевозках в мире был определен 
перечень перспективных маршрутов для  сверхзвуковых перевозок и  смоделирована динамика соот-
ветствующих перевозок в долгосрочной перспективе. Перед ведущими конструкторскими бюро стоит 
задача спроектировать конкурентоспособный сверхзвуковой пассажирский самолет второго поколения, 
способный преодолеть проблемы последнего поколения самолетов этого класса [8]. Проблема теплового 
нагрева конструкции является существенной, ведь при полете на таких скоростях температура воздуха, 
обтекающего поверхность самолета, повышается, что приводит к нагреву самой конструкции (так назы-
ваемый «аэродинамический нагрев»). Нагрев воздуха происходит в ударных волнах, образующихся вокруг 
самолета, а также в пограничном слое из-за трения поверхности о воздух Выделяющееся на поверхности 
тепло частично поступает в конструкцию планера, частично передается окружающей воздушной массе, 
температура которой равна температуре воздуха на данной высоте полета. 

Возникающие в полете тепловые потоки влияют не только на прочность конструкции ЛА, но и из-
меняют аэрогазодинамичесмкие характеристики обтекания ЛА (см. например, [9–13]). Остаются не до 
конца изученными, в  частности, вопросы механизма образования тепловых потоков и  их влияние 
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на характеристики полета, а также вопросов, связанных с изменением температуры (тепловых потоков) 
поверхности, влияние на проектирование ЛА. Например, в ходе экспериментальных исследований погра-
ничных слоев при сверхзвуковом обтекании треугольного крыла наблюдался рад явлений, которые еще 
не имеют адекватного объяснения. К ним относятся, в том числе, локальные зоны аномально высокой 
плотности [14] и повышенных тепловых потоков [15] на поверхности крыла. Кроме того, эксперименталь-
ные данные по этой теме разнятся. Одной из причин этого может быть сложность характера обтекания 
моделей и степень равномерности потока в экспериментальных установках [15]. Ввиду того, что экспери-
ментальное исследование тепловых нагрузок, действующих на высокоскоростные летательные аппараты, 
в аэродинамических трубах представляет определенные трудности, то по мере совершенствования мате-
матических моделей, вычислительных алгоритмов и роста производительности вычислительных систем 
все большее значение приобретает численное моделирование. Расчет тепловых потоков предъявляет 
достаточно высокие требования к численным алгоритмам даже в сравнительно простом случае безот-
рывного обтекания. Обтекание летательных аппаратов под углом атаки, как правило, сопровождается 
отрывом пограничного слоя, что вносит дополнительные трудности при численном моделировании.

Таким образом, актуальное состояние тематики показывает, что необходимы дальнейшие исследова-
ния влияния различных факторов на тепловые потоки на поверхности ЛА в полете, которые представляют 
интерес для разработки новых поколений высокоскоростных ЛА.

Особенно это актуально на фоне вновь возросшего интереса к таким ЛА, в том числе, в гражданской 
промышленности.

На теплообменные процессы влияют многие факторы, в том числе неоднородности набегающего 
потока, которые могут быть обусловлены, в частности, наличием вихревых структур. Современные сверх-
звуковые летательные аппараты различного назначения имеют достаточно сложную форму, характеризу-
ющуюся наличием многих конструктивных элементов. На оребренных элементах могут так же, как и на 
крыльях, образовываться концевые вихри. Концевые вихри, возникшие в передней зоне течения, могут 
существенно повлиять на обтекание, включая теплообмен, элементов конструкции, расположенных ниже 
по потоку. 

В представленной работе численно исследованы вихревые структуры и связанные с ними тепловые 
потоки на поверхности основного крыла в тандеме крыльев (крыло-генератор вихря и основное крыло). 
Проведено сравнение полученных результатов с параметрами обтекания одиночно установленного крыла 
(крыла в  невозмущенном набегающем потоке). Проведен анализ областей отрыва на  подветренной 
стороне основного крыла в рассмотренных вариантах конфигураций течения и изменения гидродина-
мических параметров на поверхности основного крыла. Проведено исследование влияния вихревых 
структур от крыла-генератора на распределение температуры и тепловых потоков на основном крыле. 
В представленных расчетах использовался вариант авторского компьютерного кода ARES [16] для урав-
нений Навье—Стокса и осредненных по Рейнольдсу и Фавру нестационарных уравнений Навье—Стокса 
(URANS) с улучшенными аппроксимационными свойствами на произвольных неструктурированных 
сетках, который может быть использован для решения широкого круга практических и теоретических 
задач. 

Полученные результаты могут быть использованы при аэродинамическом проектировании высо-
коскоростных летательных аппаратов. Выявление основных закономерностей влияния сверхзвукового 
вихря на аэродинамику крыла и особенностей эволюции вихря при взаимодействии с поверхностями 
представляет самостоятельный теоретический интерес.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
В настоящей работе численно исследуется сверхзвуковое обтекание тандема модельных крыльев [11] 

в нескольких конфигурациях (рис. 1).
Во всех рассмотренных компоновках течения основное крыло имело прямоугольную форму в плане 

с ромбовидным профилем основания и максимальной относительной толщиной 13.3%. Его полуразмах 
и хорда равны l1 = 0.095 м и b = 0.03 м соответственно. На расстоянии четырех хорд крыла выше по потоку 
расположено крыло-генератор, имеющее аналогичный профиль, но два варианта размаха l2: вдвое мень-
ший и равный размаху основного крыла. 
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Число Маха набегающего потока задавалось М∞ = 3, число Рейнольдса — ReL = 1 × 107. Углы уста-
новки генератора принимались 10° и 20°, при этом угол атаки основного крыла устанавливался 0° и 20°. 
При обтекании крыла-генератора формируется вихревая пелена за его задней кромкой и концевой вихрь, 
сходящий с его боковой (концевой) кромки. Относительное расположение генератора и основного крыла 
выбрано таким образом, чтобы указанные вихревые структуры пересекали основное крыло.

В расчетах рассматривается три варианта условий на поверхности крыльев: адиабатическая стенка, 
обтекание крыла c холодной поверхностью, обтекание крыла c горячей поверхностью.

Координаты в  области расчета построены следующим образом. Направление оси Ox совпадает 
с направлением набегающего потока, ось Oy перпендикулярна ему, а ось Oz сонаправлена с осью кры-
льев; при этом задняя кромка основного крыла имеет координаты x = 0.015, y = 0. Плоскость крепления 
крыльев имеет координату z = 0. Течение рассматривалось на расстоянии вплоть до 6.5 хорд крыла вниз 
по потоку от задней кромки основного крыла.

Значения газодинамических величин в концевом вихре значительно отличаются от параметров на-
бегающего потока, достигая в нем локальных экстремумов. Так, в сверхзвуковом концевом вихре на оси 
наблюдаются, например, максимум завихренности и минимум плотности и давления, а на границе на-
блюдается максимум тангенциального числа Маха. Общая структура концевого вихря показана на рис. 2. 

В случае конфигураций с коротким генератором при взаимодействии концевого вихря с поверхностью 
основного крыла образуются вторичные вихри, часть из которых имеет направление вращения, проти-
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Рис. 1. Расчетная область для рассмотренных конфигураций: сверху — для анализа зоны отрыва, снизу — для ана-
лиза влияния на тепловые потоки.
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воположное направлению вращения концевого вихря (рис. 3). Механизм образования вторичных вихрей 
в рассмотренных случаях качественно схож с аналогичным процессом для несжимаемых течений [17]. 

В случае конфигурации с длинным генератором концевой вихрь с него попадает в зону концевой 
хорды основного крыла и «закручивается» вокруг концевого вихря с основного крыла, образуя в итоге 
единую вихревую структуру.

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ И ЧИСЛЕННЫЙ АЛГОРИТМ
При проведенных расчетах течение рассматривалось как трехмерное течение совершенного вязкого 

сжимаемого газа с использованием системы осредненных по Фавру нестационарных уравнений Навье—
Стокса (URANS) [18].

В данном подходе используются «эффективные» значения коэффициентов вязкости и теплопровод-
ности, представляющие из себя сумму коэффициента динамической вязкости и турбулентной вязкости 
и функцию от них соответственно. Значение турбулентной вязкости определяется применяемой моделью 
турбулентности. В данной работе использована однопараметрическая модель турбулентности Спаларта—
Аллмараса (SA) для сжимаемых течений [19] с модификацией Эдвардса [20]. Модель турбулентности SA 
является одной из наиболее часто используемых моделей в аэродинамике, для которой проведено много 
модификаций и верификаций [21].

Для аппроксимации уравнений модели по  пространству использовался метод конечных объемов 
со схемой реконструкции TVD 2-го порядка точности. Для аппроксимации уравнений модели по времени 
применялась как неявная схема на основе метода LU-SGS, так и явная схема. Используемый численный 
метод подробно описан в [22].

Расчеты проводились на неструктурированных гексагональных сетках, состоящих из порядка 5.5 — 
6 млн ячеек в зависимости от конфигурации. Для более аккуратных вычислений было произведено сгу-
щение сетки в зоне формирования и распространения вихрей.

Численные данные были получены с использованием авторского программного комплекса ARES [16] 
расчета трехмерных турбулентных течений вязкого сжимаемого газа, который был разработан и про-
граммно реализован в ИПМ им. М.В. Келдыша РАН.

Численные расчеты были проведены на гибридной суперкомпьютерной системе К-60 [23] в ИПМ 
им. М.В. Келдыша РАН с использованием 112 или 196 процессоров.

РЕЗУЛЬТАТЫ.  
ВЛИЯНИЕ ВИХРЕВЫХ СТРУКТУР НА ОТРЫВ ПОТОКА

Исследовано влияние вихревой пелены и  концевого вихря от  крыла-генератора на  отрыв потока 
на основном крыле. Исследования проведены для конфигураций, при которых оба крыла установлены 
под углом атаки 20°, но генератор имеет разный размах (равный размаху основного крыла и половина 

XZ

Y

Рис. 2. Общая структура концевого вихря: линии тока в зоне концевого вихря с крыла-генератора.
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Рис. 3. Взаимодействие вихревых структур генератора с основным крылом. Адиабатическое условие. Наличие вто-
ричных вихрей, цветом выделено направление их вращения. Конфигурации (сверху вниз): α1 = α2 = 20° короткий 
(а) и длинный (б) генератор, α1 = 10° α2 = 0° (в), α1 = 20° α2 = 0° (г).
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от него). На рис. 4 показаны полученные зоны отрыва. Наибольшее влияние наблюдается для тандема 
с крылом-генератором большого размаха — размеры области отрыва на основном крыле значительно 
уменьшаются под действием вихревой пелены с крыла-генератора. Для тандема с коротким генератором 
концевой вихрь с него провоцирует появление дополнительной зоны отрыва в области взаимодействия, 
что связано с появлением в этом случае поперечного градиента давления в этой зоне (рис. 5).

В данной работе отрыв потока рассматривается только при адиабатическом условии на поверхности 
крыла. При дальнейшей работе планируется провести анализ отрыва и для изотермического условия 
на поверхности крыла.

ВЛИЯНИЕ ВИХРЕВЫХ СТРУКТУР НА ТЕПЛОВЫЕ ПОТОКИ
Рассматриваются конфигурации течения, где основное крыло установлено под углом атаки 0°. Крыло 

генератор имеет два варианта установки: 10° и 20°.
Для вариантов конфигурации течения с условием адиабатической стенки влияние вихревых структур 

крыла-генератора приводит к значительному снижению температуры на поверхности основного крыла. 

(в)(б)(а)

Рис. 4. Области отрыва потока, изображены изоповерхности отрицательных значений продольной скорости, крыло 
под углом атаки 20°: невозмущенный набегающий поток (а), тандем с коротким генератором (б), тандем с длинным 
генератором (в).
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(а) (б) (в)  
Рис. 4. 

(а) (б) (в)  
M∞ = 3, α = 20° M∞ = 3, α1 = α2 = 20° 

короткий генератор 
M∞ = 3, α1 = α2 = 20° 
длинный генератор 

Рис. 5. 

(а) (б) (в)  

M∞ = 3, α = 0° M∞ = 3, α1 = 10°, α2 = 0° 
наветренная 

M∞ = 3, α1 = 10°, α2 = 0° 
подветренная 

 (г) (д)  

M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0° 
наветренная 

M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0° 
подветренная 

Рис. 6. 

M∞ = 3, α = 20° M∞ = 3, α1 = α2 = 20° 
короткий генератор

M∞ = 3, α1 = α2 = 20° 
длинный генератор

(а) (б) (в)

Рис. 5. Распределение давления на подветренной стороне основного крыла: обтекание невозмущенным потоком 
(а); короткий генератор (б); длинный генератор (в). Поперечный градиент давления для короткого генератора (б) 
вызывает отрыв в области взаимодействия.
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При обтекании основного крыла невозмущенным потоком максимальная и средняя по поверхно-
сти температуры принимают, соответственно, значения Tmax = 2.556 и Tave = 2.380. Здесь и далее указана 
температура по отношению к статической величине в набегающем потоке. Распределение температуры 
на крыле при данном условии и влияние на него вихревых структур показано на рис. 6.

Для конфигурации с углом установки генератора в 10° соответствующие величины таковы Tmax = 2.578, 
Tave = 2.140, для угла в 20° Tmax = 2.016, Tave = 1.391. Эффект снижения средней температуры при установке 
генератора в α = 20° проявляется значительно сильнее, чем при меньшем угле (α = 10°) установки генератора, 
поскольку интенсивность вихревых структур, в особенности вихревой пелены, растет с увеличением угла 
установки (рис. 6). Увеличение интенсивности вихревых структур приводит к уменьшению местного числа 
Маха в области перед основным крылом, что и вызывает общее снижение температуры на поверхности крыла. 

Обтекание крыла с холодной поверхностью.

При обтекании крыла c «холодной» поверхностью (Tw = 1.4) невозмущенным потоком тепловой по-
ток практически везде имеет положительные значения (направлен внутрь крыла). Его среднее значение 
в принятых безразмерных единицах Qt = 0.0154. Влияние вихревых структур приводит к существенным 
изменениям. Среднее значение близко к 0. Однако распределение теплового потока по поверхности 
становится крайне неравномерным. Экстремальные значения достигаются на границах области взаимо-
действия с концевым вихрем, сходящим с генератора. 

Влияние вихревых структур от крыла-генератора на распределение температуры и тепловых потоков 
на основном крыле в данной конфигурации показано на рис. 7.

M∞ = 3, α = 0° M∞ = 3, α1 = 10°, α2 = 0° 
наветренная

M∞ = 3, α1 = 10°, α2 = 0° 
подветренная

M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0° 
наветренная

M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0° 
подветренная

(а) (б)

(г) (д)

(в)

Рис. 6. Распределение температуры на поверхности основного крыла. Адиабатическая поверхность: обтекание не-
возмущенным потоком (а); обтекание при наличии короткого крыла генератора с углом атаки 10 по верхней (б) 
и нижней (в) поверхности; обтекание при наличии короткого крыла генератора с углом атаки 20° по верхней (г) 
и нижней (д) поверхности. 
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Обтекание крыла с горячей поверхностью. 

При обтекании крыла c «горячей» поверхностью (Tw = 4.2) невозмущенным потоком тепловой поток 
практически везде имеет отрицательные значения (направлен от крыла в сторону обтекающего потока) 
(рис. 8). Среднее значение в принятых безразмерных единицах Qt = –0.0532. Под воздействием вихревых 
структур генератора, как и в случае холодной стенки, происходит перераспределение тепловых потоков. 
Экстремальные значения достигаются на границах области взаимодействия с концевым вихрем с гене-
ратора. При этом среднее значение теплового потока по абсолютной величине несколько увеличивается 
(Qt = –0.0797) (в 1.49 раза по сравнению с обтеканием в невозмущенном потоке) (рис. 8). 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 
Численно получены результаты сверхзвукового обтекания тандема крыльев в нескольких конфигу-

рациях. Проведен анализ и сравнение зон отрыва и тепловых потоков на поверхности с параметрами 
при обтекании невозмущенным набегающим потоком.

M∞ = 3, α = 0° M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0°
наветренная

M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0°
подветренная

(а) (б) (в)

Рис. 7. Распределение тепловых потоков на поверхности основного крыла. Изотермическая поверхность, вариант 
Tw = 1.4: обтекание невозмущенным потоком (а), обтекание при наличии крыла генератора — верхняя (б) и ниж-
няя (в) поверхности.

M∞ = 3, α = 0° M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0° 
наветренная

M∞ = 3, α1 = 20°, α2 = 0° 
подветренная

(в)(б)(а)

Рис. 8. Распределение тепловых потоков на поверхности основного крыла. Изотермическая поверхность, вариант 
Tw = 4.2: обтекание невозмущенным потоком (а); обтекание при наличии крыла генератора — верхняя (б) и ниж-
няя (в) поверхности.
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Исследование влияния вихревых структур на зону отрыва проведено для адиабатического условия 
на поверхности крыльев. Получено появление дополнительной зоны отрыва на основном крыле в области 
взаимодействия с концевым вихрем с (короткого) крыла-генератора при обтекании тандема с коротким 
генератором. В случае обтекания тандема с длинным генератором отмечается уменьшение зоны отрыва 
на основном крыле (подветренная сторона).

Для адиабатического условия на поверхности крыльев получено заметное снижение температуры 
на поверхности основного крыла под влиянием вихревых структур крыла-генератора более существенное 
для большего угла атаки генератора: порядка 10% при угле 10° и порядка 70% при 20°. 

Для режимов с  заданной температурой поверхности крыльев при  течении в  тандеме происходит 
перераспределение тепловых потоков на  поверхности основного крыла, которое становится крайне 
неравномерным. При этом экстремальные значения тепловых потоков достигаются на границах зоны 
взаимодействия с концевых вихрем от генератора. 
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NUMERICAL MODELING OF THE EFFECT OF SUPERSONIC VORTEX 
STRUCTURES ON THE HEAT TRANSFER ON THE LIFTING SURFACES OF 

FLIGHT VEHICLES 

V. E. Borisova, T. V. Konstantinovskayaa, *, and A. E. Lutskiia

aKeldysh Institute of Applied Mathematics of the Russian Academy of Sciences, Moscow, 125047 Russia

*е-mail: konstantinovskaya.t.v@gmail.com

The simultaneous flow past two rectangular tandem wings is considered. The thermal loads on the main wing are 
studied as functions of the intensity of the vortex formations produced by a generator. The following flow regimes 
are considered: the incoming Mach number М∞ = 3 and the angles of incidence of the generator are 10° and 20°. 
It is shown that under certain conditions the surface and the attack angle of the generator is 10 and 20 of the main 
wing can be considerably reduced due to its interaction with vortex structures.
Keywords: supersonic flow, tip vortices, shock waves, wing temperature, heat fluxes.


