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Верификация расчета нагрева фюзеляжа беспилотного летательного 
аппарата реактивной струей турбореактивного двигателя
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В работе представлены результаты исследования нагрева фюзеляжа малогабаритного беспилотного ле-
тательного аппарата струей турбореактивного двигателя в условиях плотной компоновки и метода защиты 
фюзеляжа от нагрева. Исследование проведено методом численного моделирования с использованием 
программно-вычислительного комплекса Ansys CFX для решения задач газовой динамики. Произведена 
верификация расчета методом сравнения с натурным экспериментом. Показано, что характер распро-
странения реактивной струи и температурное пятно нагрева фюзеляжа с достаточно высокой точностью 
соответствуют экспериментальным данным в рамках принятых упрощений расчетной геометрической 
модели и допущений в граничных условиях расчетной математической модели.
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Введение
Современные тенденции в области внедрения 
и развития методов численного решения задач 
газовой динамики программными пакетами 
существенно сокращают время проектирова-
ния летательных аппаратов от технического 
задания (ТЗ) до конечного изделия, в том чис-
ле позволяя сократить количество натурных 
испытаний по подтверждению аэродинамиче-
ских характеристик (АДХ).

В работе на примере малогабаритного 
беспилотного летательного аппарата (БЛА) 
проведен комплекс расчетов, направленных 
на оценку сходимости численного моделирова-
ния с натурным экспериментом. Целью работы 
является построение итерационного процесса 
изменения геометрических параметров эле-

ментов БЛА при численном моделировании 
для снижения числа натурных экспериментов. 
Основная задача заключается в оценке воздей-
ствия реактивной струи турбореактивного дви-
гателя (ТРД) на поверхность БЛА в условиях 
плотной компоновки и поиске способа защиты 
от этого воздействия при минимизации сниже-
ния АДХ БЛА.

Изложение задачи
Необходимо качественно оценить область рас-
пространения температурного пятна и полу-
чить численные значения температуры на-
грева фюзеляжа БЛА. Построение расчетного 
метода базируется на возможности воспроиз-
ведения внешних условий при проведении 
натурного эксперимента, таких как темпера-
тура и малая скорость набегающего потока, 
то есть при статичном положении БЛА. Таким 
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образом, верификация результатов расчета поз-
волит использовать полученный расчетный 
метод для оценки влияния реактивной струи 
на обшивку БЛА для различных скоростей 
набегающего потока. Кроме того, полученный 
метод расчета позволит найти техническое ре-
шение по снижению температуры нагрева фю-
зеляжа для предупреждения потери его проч-
ностных свойств и разрушения.

Объектом испытания является макет 
фюзеляжа малогабаритного БЛА, в точности 
повторяющий исследуемый теоретический 
контур, а также ТРД «JetCat P220-RXi» с заве-
домо известными характеристиками [5]. Об-
щий вид исследуемого объекта представлен 
на рисунке 1.

Постановка задачи моделирования
Определение аэродинамических сил и момен-
тов, основанных на обтекании твердого тела ра-
бочим телом (газом), возможно методами натур-
ных экспериментов в аэродинамических трубах 
и численными методами. Течение вязкого сжи-
маемого газа описывается системой уравнений 
Навье – Стокса (2), дополненных уравнениями 
неразрывности (1) и энергии (3) [1].

Уравнение неразрывности:

	 .	 (1)
Моментные уравнения:

   	 (2)

где  – тензор 
напряжений; δ – символ Кронекера.

Уравнение энергии:

 

	 	 (3)
где  – полная энтальпия; вы-

ражение U
→

 · SM характеризует работу внешних 
сил; SM, SE – источниковые члены для импульса 
и энергии соответственно.

Для замыкания системы используется 
уравнение состояния идеального сжимаемо-
го газа:

	 	 (4)
где: Δ – оператор Лапласа;  – оператор Га-
мильтона;  – тензорное произведение; w – 
молекулярная масса газа; p – давление газа; 
ρ – плотность газа; μ – коэффициент динами-
ческой вязкости газа; λ – коэффициент тепло-
проводности газа; h – энтальпия; U

→
 – вектор 

скорости набегающего потока; t – время; R0 – 
универсальная газовая постоянная.

Аэродинамические силы и моменты, дей-
ствующие на летательный аппарат самолетно-
го типа, можно представить в виде [3]:

	 Fx = CxqS, Fy = CyqS, Fz = CzqS,	 (5)

	 Mx = mxqSl, My = myqSl, Mz = mzqSl,	 (6)
где: Fx,y,z – проекции сил на оси связанной 
системы координат, действующих на БЛА; 
Mx,y,z – проекции моментов сил на оси связан-
ной системы координат, действующих на БЛА; 
Cx,y,z – аэродинамические коэффициенты сил; 
mx,y,z  – аэродинамические коэффициенты 

Рис. 1. Общий вид исследуемой области БЛА



71

| ISSN 2542-0542      Вестник Концерна ВКО «Алмаз – Антей» | № 3, 2020

| К
ос

м
ич

ес
ки

е 
ис

сл
ед

ов
ан

ия
 и

 р
ак

ет
ос

тр
ое

ни
е 

| 

71

моментов;
 

ρ
 
– скоростной напор; V – 

скорость набегающего потока; S – площадь 
крыла; l – размах крыла; bA – средняя аэроди-
намическая хорда крыла.

Большинство численных методов 
для решения задач газовой динамики построе-
но на методе конечных объемов, заключаю-
щемся в разбитии расчетной области на ко-
нечное число подобластей (ячеек) и решении 
дифференциальных уравнений в каждом 
из этих элементарных объемов с учетом гра-
ничных условий.

При проектировании БЛА в вопросах по-
лучения АДХ в работе используется программ-
но-вычислительный комплекс Ansys CFX [4], 
позволяющий моделировать различные гид-
родинамические и аэродинамические задачи 
с широким выбором моделей турбулентности.

Турбулентность принимается по модели 
Ментера (Shear Stress Transport – SST), кото-
рая является комбинацией k-ω и k-ε моделей, 
автоматически переключающаяся между ними, 
в зависимости от области течения газа  [2] 
(где k – кинетическая энергия турбулентности, 
ε – скорость диссипации, ω – завихренность). 
Выбор в пользу модели SST обусловлен ком-
промиссом между точностью расчета и време-

нем, затрачиваемым на проведение численного 
моделирования.

Применение более точной модели турбу-
лентности, например модели крупных вихрей 
(LES методы) или метода отсоединенных ви-
хрей (DES), затруднено ограничениями по раз-
мерности расчетной сетки и нецелесообразно 
для данного исследования в силу требований 
большей вычислительной мощности и затрат 
машинного времени при итеративном измене-
нии геометрии БЛА.

Для уменьшения расчетной сетки и со-
кращения машинного времени расчета модель 
отсекается в плоскости симметрии с добавле-
нием соответствующего граничного условия 
в расчетной модели. Размерность расчетной 
сетки 7,6 млн ячеек с 10 призматическими 
слоями и значением параметра Y+ < 2 (рис. 2).

При создании математической модели 
применяется опыт расчета АДХ БЛА по изме-
нению скорости набегающего потока (V, м/с), 
угла атаки (α, °), угла скольжения (β, °). В каче-
стве рабочей среды был выбран воздух с тем-
пературой 25 °С, плотностью ρ = 1,18 кг/м3, 
скорость набегающего потока варьируется 
от нулевой до максимальной полетной. В ка-
честве рабочего тела на выходе из сопла ТРД 
применяется газовая смесь азота и углекислого 

Рис. 2. Расчетная сетка с призматическими слоями в районе ТРД


