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Широков И. А. 

Численное исследование аэродинамических характеристик 

треугольного крыла при различных углах атаки и больших числах Маха  

Представлены результаты численного моделирования внешнего 

сверхзвукового обтекания треугольного крыла с затупленной передней кромкой 

при числах Маха 6 и 9, полученные в рамках квазигазодинамического (КГД) 

алгоритма. Постановка задачи с числом Маха 9 соответствует экспериментам 

по продувке треугольного крыла в аэродинамической трубе. Значения 

аэродинамических коэффициентов, полученные при различных углах атаки, 

находятся в хорошем согласии с данными экспериментов. Показано, что 

моделирование, проведенное с использованием более подробных сеток, 

является более точным.  

Ключевые слова: квазигазодинамические (КГД) уравнения, треугольное 

крыло, сверхзвуковое обтекание 

 

 

Ivan Anatolievich Shirokov 

Numerical study of the aerodynamic characteristics of a triangular wing at 

different angles of attack and large Mach numbers 

The results of numerical simulation of the external supersonic flow around a 

triangular wing with a blunted leading edge at Mach numbers 6 and 9, obtained in the 

framework of a quasi-gas dynamic (QGD) algorithm, are presented. The formulation 

of the problem at Mach number 9 corresponds to experiments in a wind tunnel. The 

values of the aerodynamic coefficients obtained at different angles of attack are in 

good agreement with the experimental data. It is shown that the modeling carried out 

using more detailed grids is more accurate. 

Key words: quasi-gas-dynamic (QGD) equations, triangular wing, supersonic 

flow 
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Введение 
Изучение внешнего сверхзвукового обтекания моделей различной формы 

при больших числах Маха является важной задачей современной 

аэродинамики. Компьютерное моделирование с использованием 

многопроцессорных вычислительных комплексов является мощным средством 

для подобных исследований, поскольку позволяет определить все параметры 

течения, что недоступно в экспериментальных исследованиях. В то же время 

моделирование обтекания для больших чисел Маха и Рейнольдса, 

соответствующих экспериментальным постановкам, представляет 

значительные трудности из-за сложной картины течения и появления 

значительных градиентов газодинамических параметров. 

Модель треугольного крыла со скругленными передними кромками 

исследована в различных работах, представляющих как данные экспериментов, 

так и результаты расчетов с применением аналитических и численных методов 

[1]–[6]. При этом получены значения аэродинамических характеристик и их 

зависимости от числа Маха, числа Рейнольдса, угла атаки, радиуса скругления 

и угла стреловидности крыла.  

Квазигазодинамический (КГД) алгоритм расчета течений вязкого газа 

достаточно универсален, и показана его применимость ко многим задачам 

сверхзвукового обтекания [7]–[11]. Моделирование обтекания треугольного 

крыла на различных режимах на основе КГД алгоритма представляет большой 

интерес как с точки зрения расширения его области применимости, так и с 

точки зрения исследования деталей течения, образующегося при обтекании 

треугольного крыла. Поскольку поставленная задача имеет существенно 

трехмерный характер, требуется использование пространственных сеток 

хорошего качества, обеспечивающих достаточно точную аппроксимацию 

макроскопических уравнений.   
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В настоящей работе представлены результаты моделирования обтекания 

треугольного крыла на основе КГД алгоритма в двух постановках: для 6Ma  и 

9Ma , для двух треугольных крыльев разного размера. 

Постановка задачи 
На рис. 1 изображен общий вид треугольного крыла с затупленной 

передней кромкой. Затупление имеет цилиндрическую форму на кромке, и 

переходит в сферическое закругление в носовой части. Задняя кромка плоская. 

Угол стреловидности передней кромки составляет 075 . Рассматриваются два 

типа крыла. Тип (1) описан в работах [5], [6], он имеет полную длину (длину 

центральной хорды с учетом носового закругления) 0.57 м и толщину 16 мм 

(радиус закругления 8 мм). Тип (2) описан в [3], он имеет полную длину 0.12 м 

и толщину 4 мм (радиус закругления 2 мм).    

 

Рис. 1. Общий вид треугольного крыла 

Для моделирования внешнего обтекания крыльев типа (1) и (2) 

используется нерегулярная тетраэдральная расчетная сетка, которая строится с 

помощью сеточного генератора TetGen [12]. Алгоритм построения сетки 

основан на предварительном создании сетки на поверхности крыла, при этом 

ячейки имеют форму, близкую к квадратам. Внешним параметром является 

характерный размер плоской поверхностной ячейки h . Поверхностная сетка 

строится постредством аналитических формул, и после ее построения 

генератор TetGen строит пространственную сетку вокруг крыла. В результате 

полученная пространственная сетка вблизи поверхности имеет ячейки, близкие 

по форме к правильным тетраэдрам, что повышает точность аппроксимации 

макроскопических уравнений. Используемый алгоритм построения сетки для 

треугольного крыла детально описан в [13] (в указанной работе характерный 

размер плоской поверхностной ячейки h  обозначен как Step). Обзоры 

некоторых методов построения расчетных сеток и программного обеспечения 

для их реализации приведены в [14], [15]. 

Набегающий на крыло поток газа направлен в сторону положительных 

значений x . Газовая постоянная R=287 Дж/(кг·К), показатель адиабаты  =7/5, 

число Прандтля 737.019/14Pr  . Угол атаки принимает значения 07 , 010  и 
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017 . Крыло типа (1) рассматривается при 6Ma , число Рейнольдса при этом 
610Re , что соответствует параметрам в работах [5], [6]. Крыло типа (2) – при 

9Ma  и 6105Re  , это соответствует параметрам в [3]. Число Маха и число 

Рейнольдса определяются через параметры набегающего потока и характерный 

размер 1 м. 

Математическая модель и метод численного решения 
 Моделирование проводилось на основе системы квазигазодинамических 

(КГД) уравнений для идеального политропного газа. В декартовых координатах 

в отсутствии внешних сил и источников тепла КГД система может быть 

представлена в виде [8] 
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Рассматривается идеальный политропный газ с показателем адиабаты  , при 

этом   – его плотность, iu  – компоненты макроскопической скорости, p  – 

давление, )1/(2/2   puE  полная удельная энергия,  /)( pEH   –  

полная удельная энтальпия. Выражения для вектора плотности потока массы 
i

mj , тензора вязких напряжений ij   и теплового потока iq  записываются  как 
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Здесь ))1(/(   p  – внутренняя энергия единицы массы газа, ij
NS  и i

NSq  – 

тензор вязких напряжений и тепловой поток в системе Навье–Стокса,  ,   и   

– коэффициенты сдвиговой и объемной вязкости и теплопроводности 

соответственно, T  –  температура газа. Коэффициент сдвиговой вязкости   

определим через температурную зависимость:          

                                                     )/( 00 TT                                                       (8) 
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где 0  – вязкость газа при температуре набегающего потока 0T , 74.0  – 

показатель межмолекулярного взаимодействия. Коэффициент 

теплопроводности вычисляется как  

                                                   ))1/(Pr(   ,                                                       (9) 

где 737.0Pr   – число Прандтля.  

Коэффициент  , определяющий дополнительную диссипацию в КГД 

алгоритме, вычисляется как  

                                              chpSc l /)/(   ,                                                  (10) 

где первое слагаемое связывается с коэффициентом сдвиговой вязкости и имеет 

порядок характерного времени между столкновениями частиц газа. Второе 

слагаемое обеспечивает искусственную вязкость для обеспечения устойчивости 

КГД алгоритма при моделировании сверхзвуковых течений плотных газов. 

Величина искусственной добавки определяется настроечным параметром 

5.0 , при этом lh  – характерный локальный размер пространственной 

ячейки,  c  – локальная скорость звука, 799.0Sc  – число Шмидта.  

Коэффициент объемной вязкости также представляется в виде двух 

слагаемых: 

                                chl /))3/5((   ,                                                 (11) 

первое из которых является аппроксимационной формулой, а второе вводит 

дополнительную искусственную вязкость, также для увеличения устойчивости 

алгоритма в сверхзвуковых областях.                           

Величина регуляризирующей добавки здесь так же, как в (10), 

определяется локальными параметрами и зависит от настроечного параметра 
 . При определении   использовалась следующая зависимость  от локального 

числа Маха: при  2Ma  1  , при 3Ma  2  , в промежутке между 

указанными значениями числа Маха коэффициент линейно возрастает с 

числом Маха. Величины 1 и 2 имеют величину порядка 10, их точные 

значения указаны ниже. Введение искусственной диссипации как добавки к 

коэффициенту второй вязкости использовано в [11].   

Методика численного моделирования описана в [11], [13]. Для численного 

решения системы (1)–(11) на нерегулярной тетраэдральной сетке применялся 

доработанный программный комплекс [16]. Газодинамические параметры 

(плотность, скорость, давление, температура, энергия) приводятся к 

безразмерному виду. В качестве размерных параметров выбраны характерная 

длина 1 м, плотность 0  и скорость звука 0c  в набегающем потоке. При этом 

уравнение состояния в безразмерных переменных приобретает вид  /Tp  , 

скорость звука в безразмерном виде Tc  .  Число Маха 00 /cUMa , где 0U  – 
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скорость набегающего потока.  Число Рейнольдса 000 /1Re  mU , где 0 – 

коэффициент сдвиговой вязкости в набегающем потоке.  Выражение для 

сдвиговой вязкости (8) в безразмерных переменных приобретает вид 
 TMa Re)/( .  

Значения газодинамических параметров определяются в узлах сетки. 

Значения газодинамических переменных в точках расчетной области, 

расположенных между узлами сетки, определяются как среднее 

арифметическое значений в узлах. Конечно-разностная аппроксимация 

макроскопических КГД уравнений строится методом контрольных объемов, 

барицентрический контрольный объем строится вокруг каждого узла сетки. 

Поскольку диссипативные коэффициенты зависят от локальных параметров, на 

тетраэдральной сетке алгоритм имеет первый порядок аппроксимации по 

пространству. 

В начальный момент на входной границе задаются параметры 

набегающего потока. Внутри расчетной области задаются такие же параметры, 

кроме скорости: газ в начальный момент неподвижен. На входной границе 

значения набегающего потока поддерживаются постоянными. На выходной 

границе ставятся условия сноса, позволяющие газу свободно покидать область. 

На твердой границе модели ставятся условия прилипания (вектор скорости 

равен нулю), при этом используется дополнительное граничное условие КГД 

алгоритма: нормальная производная давления равна нулю. Условия на твердой 

границе модели считаются адиабатическими. 

 Решение начально-краевой задачи для сеточных аналогов КГД уравнений 

находится по явной по времени конечно-разностной схеме, имеющий первый 

порядок аппроксимации по времени. Шаг по времени вычисляется как 

chh lCt / , где 05.0..01.0C  – число Куранта, lh  и c  – те же локальные 

параметры, что в (10)–(11). Для достижения больших чисел Маха применялся 

ступенчатый способ: для нужного числа Рейнольдса и угла атаки расчеты 

начинались с числа Маха 2 до установления квазистационарного течения, далее 

полученное течение использовалось как начальное условие при числе Маха 3 и 

т. д. до достижения необходимого числа Маха. Опыт расчетов показал, что 

аналогичный способ увеличения числа Рейнольдса (начиная с малых значений) 

не приводит к успеху.  

Расчёты проводились на многопроцессорном вычислительном комплексе 

К-100 [17], при этом использовалось распараллеливание вычислений, 

основанное на декомпозиции расчетной области с применением стандарта 

передачи сообщений MPI и библиотеки METIS. Одновременно использовались 

128 процессорных ядер. Для каждого из вариантов расчета было сделано в 

среднем около 6105  итераций явной схемы, что требует около 7 суток 

машинного времени. 
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Исследование зависимости от сетки при числе Маха 6  
Ниже представлены результаты моделирования обтекания треугольного 

крыла типа (1), постановка задачи соответствует [5], [6], при этом 6Ma  и 
610Re , угол атаки 010AoA . Для данного крыла построены две расчетные 

сетки: с характерным размером на поверхности 2h  мм и 1h  мм.  

В табл. 1 указаны параметры трех вариантов расчетов крыла типа (1): 

характерный размер поверхностной сетки и общее число узлов 

пространственной сетки, а также коэффициенты дополнительной вязкости 1 и 

2 , которые используются при вычислении   в формуле (11). Далее приведены 

значения аэродинамических коэффициентов, вычисленных на основе 

распределения давления по поверхности крыла: коэффициенты лобового 

сопротивления Cx  и подъемной силы Cy  и аэродинамическое качество 

CxCyK / . Аэродинамические коэффициенты вычисляются по отношению к 

площади крыла в плане 0.08706 м
2
. Донное давление не учитывается. Силы 

вязкого трения также не учитываются.  

Таблица 1 

Параметры при 6Ma , 610Re , 010AoA  

Вариант 

h  сетки, 

число 

узлов 

Доп. 

вязкость 

1 , 2  

Cy  Cx  

Аэродин. 

качество

CxCyK /  
maxp  

Расчет, 

(1) 

2 мм, 

166729 
9, 12 0.07697 0.02049 3.78 17.66 

Расчет, 

(2) 

1 мм, 

600482 
9, 12 0.07453 0.02115 3.52 26.43 

Расчет, 

(3) 

1 мм, 

600482 
8, 8 0.08414 0.02328 3.61 30.98 

Референс.      29.88 

Варианты (1) и (2) отличаются только параметрами расчетной сетки. 

Вариант (3) отличается от (2) только уменьшенным значением коэффициентов 

дополнительной вязкости. Видно, что значения Cx , Cy  и K , полученные в 

расчетах, в целом мало отличаются для трех вариантов.  

Поскольку в работах [5] и [6] не приведены экспериментальные значения 

аэродинамических коэффициентов, для количественной оценки результатов 

моделирования можно сравнить максимальные значения безразмерного 

давления на поверхности носовой части крыла за головной ударной волной и 

теоретическое (референсное) значение безразмерного давления торможения. 

Оно вычисляется для невязкого нетеплопроводного газа на основе условий 
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Ренкина–Гюгонио [8]. Максимальные значения давления указаны в последнем 

столбце табл. 1., в последней строке приведено референсное значение.  

При использовании более грубой сетки максимальное значение давления 

значительно меньше референсного, а на более подробной сетке максимальное 

значение близко к референскому. Уменьшение искусственной вязкости 

незначительно повышает максимальное значение давления и величину Cx  и 

Cy . 

На рис. 2–4 показан общий вид расчетной области в сечении плоскости 

симметрии 0z  для вариантов (1)–(3) соответственно. Приведены уровни 

безразмерного давления и линии тока. Общая картина течения мало отличается 

для трех вариантов. Заметна разница в величине давления в окрестности 

носовой части: давление возрастает от варианта (1) к (3). 

 
Рис. 2. Сечение расчетной области при 0z , 6Ma , вариант (1) 
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Рис. 3. Сечение расчетной области при 0z , 6Ma , вариант (2) 

 
Рис. 4. Сечение расчетной области при 0z , 6Ma , вариант (3) 
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В работе [5] для данной постановки задачи анализируется структура 

продольных вихрей в окрестности крыла. Для аналогичного анализа 

рассмотрим сечения расчетной области при 208.0x  и 108.0x , как и в [5]. На 

рис. 5 изображены сечения расчетных сеток при 208.0x   м: слева при 2h  

мм, справа при   1h  мм. Видно, что сетка с характерным размером 1h   мм 

имеет заметное сгущение вблизи поверхности крыла, но в области свободного 

течения на удалении от поверхности обе сетки имеют сходную структуру. 

 

Рис. 5. Расчетные сетки в сечении 208.0x  м 

На рис. 6 приведена картина уровней давления и линий тока в том же 

сечении 208.0x  м на двух разных сетках, варианты (1) и (2).  Над 

подветренной стороной крыла (при положительных значениях y ) формируется 

вихревое течение. При расчете на грубой сетке с характерным размером 2h  

мм не формируются большие вихри, в то время как на более подробной ( 1h  

мм) вихревая структура хорошо видна. Отметим, что хотя сетка сгущена только 

вблизи поверхности, повышение точности моделирования в области 

пограничного слоя имеет большое значение и заметно влияет на структуру 

течения на удалении от поверхности с подветренной стороны.  
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Рис. 6. Сечение при 208.0x  м. Вариант (1) (слева), вариант (2) (справа) 

На рис. 7 показаны сечения расчетной области при 108.0x  м, также при 

использовании сеток с характерным размером 2h  мм и 1h  мм, варианты (1) 

и (2). Аналогично картине в сечении 208.0x  м, здесь также хорошо видно 

влияние более подробной сетки вблизи поверхности на формирование 

вихревого течения с подветренной стороны. При использовании более грубой 

сетки вихри вообще не образуются, а на более подробной сетке вихри хорошо 

заметны.  

 

Рис. 7. Сечение при 108.0x  м. Вариант (1) (слева), вариант (2) (справа) 

На рис. 8 приведены результаты, полученные на сетке с характерным 

размером 1h  мм, но при сниженном значении искусственной вязкости, 

вариант (3). При сравнении вариантов (2) и (3), т. е. рис. 6 (справа) и рис. 8 

(слева), а также рис. 7 (справа) и рис. 8 (справа) видно, что уменьшение 

искусственной вязкости слабо влияет на картину течения и формирование 

вихрей. 
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Рис. 8. Сечения при 208.0x  м (слева) и 108.0x  м (справа). Вариант (3) 

На рис. 9–11 показаны фрагменты носовой части модели, варианты (1), (2) 

и (3) соответственно. На поверхности изображены контуры давления.  

 

Рис. 9. Фрагмент поверхности носовой части. 6Ma , вариант (1) 
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Рис. 10. Фрагмент поверхности носовой части. 6Ma , вариант (2) 

 

 

    Рис. 11. Фрагмент поверхности носовой части. 6Ma , вариант (3) 
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Величина давления в носовой части заметно выше в вариантах (2) и (3), 

чем в (1). Как показано в табл. 1, максимальное значение давления в (2) и (3) 

близко к референсному, а в варианте (1) существенно ниже референсного. 

Можно сделать вывод, что сгущение сетки в 2 раза в области пограничного 

слоя заметно повышает точность моделирования сверхзвукового внешнего 

обтекания модели. В то же время уменьшение искусственной вязкости мало 

влияет на результат. Влияние конфигурации сетки и способов введения 

искусственной вязкости на результаты сверхзвукового внешнего обтекания 

исследовалось в работе [18] и был сделан аналогичный вывод, что различные 

способы введения искусственной вязкости мало влияют на точность 

моделирования по сравнению с влиянием расчетной сетки.  

Сравнение с экспериментом при числе Маха 9 
При 9Ma  проводилось моделирование обтекания треугольного крыла 

типа (2), постановка задачи соответствует [3], при этом 6105Re  , угол атаки 

AoA  принимает значения 07 , 010  и 017 . Для крыла типа (2) также построены 

две расчетные сетки: с характерным размером на поверхности 35.0h  мм и 

22.0h  мм.  

В табл. 2 указаны параметры трех вариантов расчетов при 07AoA : 

характерный размер поверхностной сетки и ее общее  число узлов, и 

коэффициенты дополнительной вязкости 1 и 2  для вычисления   в формуле 

(11). Приведены рассчитанные значения аэродинамических коэффициентов Cx , 

Cy  и аэродинамического качества. Аэродинамические коэффициенты 

вычисляются по отношению к площади крыла в плане 0.003858 м
2
. Донное 

давление и силы вязкого трения не учитываются.  

В трех последних строках табл. 2 в качестве референсных приведены 

экспериментальные значения аэродинамических коэффициентов, полученных в 

[3] и [4] для различных, но близких чисел Рейнольдса (пересчитанных на 

параметры набегающего потока и характерную длину 1 м, при этом 

референсные значения при 07AoA  получены путем экстраполяции). Видно, 

что  Cx  и Cy , полученные в результате моделирования, несколько ниже 

референсных. При этом значение аэродинамического качества, наоборот, 

завышается. 

Аналогично табл. 1, в последнем столбце табл. 2 указаны максимальные 

значения безразмерного давления на поверхности носовой части, а в последней 

строке таблицы приведено теоретическое (референсное) значение 

безразмерного давления торможения, которое вычисляется для невязкого 

нетеплопроводного газа на основе условий Ренкина–Гюгонио. 
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Таблица 2 

Параметры при 9Ma , 07AoA  

Вариант, 

число 

Рейнольдса 

h  сетки, 

число узлов 

Доп. 

вязкость 

1 , 2  

Cy  Cx  

Аэродин. 

качество 

CxCyK /  
maxp  

Расчет, (1) 
6105Re   

0.35 мм, 

227583 
9, 15 0.03909 0.01284 3.05 34.47 

Расчет, (2) 
6105Re   

0.22 мм, 

563547 
9, 12 0.04569 0.01490 3.07 48.96 

Расчет, (3) 
6105Re   

0.22 мм, 

563547 
9, 9 0.04956 0.01598 3.10 52.90 

Референс. 
6108.3Re   

  0.05 0.024 2.11 67.38 

Референс. 
6105Re   

    2.15 67.38 

Референс. 
710Re   

  0.06 0.026 2.27 67.38 

Как и в случае 6Ma  (табл. 1), сгущение сетки и уменьшение 

искусственной вязкости мало влияет на аэродинамическое качество, но заметно 

увеличивает максимальное давление на поверхности, приближая его к 

референсному. Кроме того, сгущение сетки и уменьшение искусственной 

вязкости увеличивает Cx  и Cy , и приближает их к референсным.  

Таблица 3 

Параметры при 9Ma , 010AoA  

Вариант, 

число 

Рейнольдса 

h  сетки, 

число 

узлов 

Доп. 

вязкость 

1 , 2  

Cy  Cx  

Аэродин. 

качество 

CxCyK /  
maxp  

Расчет, (4) 
6105Re   

0.22 мм, 

563547 
9, 12 0.07575 0.02320 3.27 48.60 

Референс. 
6108.3Re   

  0.09 0.035 2.60 67.38 

Референс. 
6105Re   

    2.70 67.38 

Референс. 
710Re   

  0.10 0.036 2.75 67.38 
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В табл. 3 и 4, аналогично табл. 2, приведены параметры для 010AoA  и 
017AoA , варианты (4) и (5) соответственно. Эти варианты идентичны 

варианту (2) из табл. 2, за исключением другого значения угла атаки. 

Таблица 4 

Параметры при 9Ma , 017AoA  

Вариант, 

число 

Рейнольдса 

h  сетки, 

число 

узлов 

Доп. 

вязкость 

1 , 2  

Cy  Cx  

Аэродин. 

качество 

CxCyK /  
maxp  

Расчет, (5) 
6105Re   

0.22 мм, 

563547 
9, 12 0.1919 0.0709 2.71 48.51 

Референс. 
6108.3Re   

  0.216 0.09 2.40 67.38 

Референс. 
6105Re   

    2.45 67.38 

Референс. 
710Re   

  0.238 0.10 2.48 67.38 

 

Рис. 12 иллюстрирует зависимости аэродинамических коэффициентов от 

угла атаки на основе данных из табл. 2–4, варианты (2), (4) и (5). Слева 

показаны зависимости Cx  и Cy , справа аэродинамического качества. Величина 

подъемной силы Cy , полученная в результате моделирования, находится в 

разумном согласии с данными экспериментов. Величина лобового 

сопротивления Cx  заметно занижена, и поэтому значение аэродинамического 

качества получается завышенным (рис. 12, справа). Максимальное значение 

давления на поверхности при моделировании занижено, это связано с 

занижением аэродинамических коэффициентов. Как показывает анализ данных 

в табл. 2, уменьшение характерного шага сетки на поверхности приближает 

значения Cx , Cy  и maxp  к референсным. Отсутствие вклада вязкого трения при 

моделировании может занижать в первую очередь Cx . 
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Рис. 12. Зависимость аэродинамических коэффициентов от угла атаки, 9Ma  

Ниже показаны сечения расчетной области при 0z . Рис. 13 относятся к 

варианту (1), рис. 14 к варианту (2), рис. 15 к варианту (4), рис. 16 к варианту 

(5). Слева изображен общий вид, уровни безразмерного давления и линии тока. 

Справа показаны фрагменты расчетной области и линии уровня безразмерной 

плотности. Вариант (2) отличается от (1) более подробной сеткой и 

уменьшенной искусственной вязкостью. Общая картина течения при этом мало 

отличается, но ударная волна вблизи носовой части в варианте (2) 

моделируется точнее (рис. 13 и 14, справа). 

 

Рис. 13. Сечение расчетной области при 0z , 9Ma , 07AoA , вариант (1) 
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Рис. 14. Сечение расчетной области при 0z , 9Ma , 07AoA , вариант (2) 

 

Рис. 15. Сечение расчетной области при 0z , 9Ma , 010AoA , вариант (4) 

 

Рис. 16. Сечение расчетной области при 0z , 9Ma , 017AoA , вариант (5) 
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На рис. 17–19 показаны уровни безразмерного давления на наветренной 

поверхности модели для вариантов (2), (4) и (5) соответственно, т.е. для углов 

атаки 07 , 010  и 017 .  

 
 

Рис. 17. Фрагмент поверхности носовой части. 9Ma , вариант (2)                                                     

 

Рис. 18. Фрагмент поверхности носовой части. 9Ma , вариант (4) 

 

Рис. 19. Фрагмент поверхности носовой части. 9Ma , вариант (5) 
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Параметры расчетов и сетка для вариантов (2), (4) и (5) одинаковы. 

Величины давления на подветренной стороне увеличиваются с увеличением 

угла атаки, что приводит к повышению подъемной силы (рис. 12, слева).   

Заключение 

Представлены результаты численного моделирования внешнего обтекания 

треугольного крыла для чисел Маха 6 и 9 при углах атаки 07 , 010  и 017 . 

Значения исходных параметров соответствуют данным экспериментов. 

Распределение давления по поверхности крыла, полученное в результате 

расчетов, позволило определить аэродинамические коэффициенты и величину 

аэродинамического качества при различных углах атаки. Полученные при 
9Ma  значения аэродинамических коэффициентов в целом соответствуют 

экспериментальным данным. Значение подъемной силы близко к 

экспериментальным, значение лобового сопротивления занижено, а 

аэродинамического качества завышено. Отметим, что число узлов расчетных 

сеток весьма мало для задач сверхзвукового обтекания, особенно при столь 

больших числах Маха и реалистичном числе Рейнольдса (для сравнения, в 

работе [5] используется сетка с 50 млн. узлов). Использование более подробных 

сеток и учет сил вязкого трения может улучшить соответствие расчетных 

данных экспериментальным. Поскольку поведение зависимости 

аэродинамического качества от угла атаки качественно соответствует 

экспериментальному, возможно использовать данные численного 

моделирования для определения оптимального угла атаки, при котором 

аэродинамическое качество максимально ([3], [4]).    

При 6Ma  проведено исследование зависимости качества моделирования 

вихревой зоны над подветренной поверхностью крыла в зависимости от шага 

пространственной сетки. Показано, что при использовании более подробных 

расчетных сеток точность моделирования увеличивается. Полученные 

результаты являются хорошей демонстрацией возможностей 

квазигазодинамического алгоритма при моделировании аэродинамических 

задач при больших числах Маха и реалистичных числах Рейнольдса. Отметим, 

что методика, аналогичная настоящей работе, использовалась для 

моделирования сверхзвукового обтекания затупленного тела с хвостовым 

расширением на основе КГД алгоритма [19], и распределение давления по 

поверхности было близко к экспериментальному. Таким образом, задачи 

моделирования сверхзвукового внешнего обтекания тел различной формы и 

определения аэродинамических коэффициентов могут быть решены на основе 

КГД алгоритма, при этом возможно использовать расчетные сетки с 

относительно небольшим числом узлов. 
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