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Проведены исследования внутреннего и внешнего обтекания беспилотного летательного аппарата (БЛА) 
с пульсирующим воздушно-реактивным двигателем (ПуВРД). Проведены численные расчеты теплового 
взаимодействия системы «камера ПуВРД - планер». Представлены результаты численного моделирова-
ния при различных режимах полета БЛА. 
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Введение 
 

По мере развития информационных технологий 

радикальные качественные изменения претерпевают 

и принципиальные основы проектного инструмен-

тария. Можно констатировать, что модельные пред-

ставления, свойственные расчетно-теоретической 

базе инженерной науки XIX-XX в.в. и основываю-

щиеся на «сильных» допущениях, неуклонно вытес-

няются комплексно-сопряженными моделями, 

имеющими в своей основе общего вида краевые 

задачи, определяемые системами уравнений универ-

сальных законов механики и «вполне физичными» 

условиями однозначности. 

С особой остротой необходимость перехода на 

новые принципы проектирования проявляется в об-

ласти авиационной техники с имманентно прису-

щим малосерийным производством и, в следствие, 

проблематичностью окупаемости затрат на разра-

ботку. Ситуация осложняется устойчивой тенденци-

ей к удорожанию натурного раздела НИР: от стати-

ческих продувок в аэродинамических трубах до лет-

ных испытаний экспериментальных и опытных об-

разцов. В классе легких беспилотных летательных 

аппаратов (БЛА) вышеперечисленные причины по-

влекли неприемлемое удорожание процесса проек-

тирования в расчете на единицу массы. В свою оче-

редь, это привело к появлению множества образцов 

легких БЛА авиамодельного класса, что следует 

трактовать, как явную деградацию ввиду отказа от 

общепринятых норм проектирования авиационной 

техники в пользу самодеятельных подходов с не-

профессиональной персонификацией. 

С другой стороны, достижения в области ин-

формационных технологий и, не в последнюю оче-

редь, относящиеся к визуализации физических по-

лей открывают новые возможности достижения 

полноты исследований с целью общего повышения 

качества проектирования. В отличие от ранее прак-

тикуемых подходов комплексный численный газо-

термодинамический эксперимент [1, 2] позволяет на 
основе ординарных программно-аппаратных 

средств вычислительного эксперимента детально 

исследовать полный спектр режимов полета с по-

следующей выработкой технических мероприятий 

по оптимизации ключевых функциональных свойств 

объекта проектирования. 

В предлагаемой статье представлены материалы, 

демонстрирующие возможности современного газо-

термодинамического инструментария НИОКР, на 
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примере БЛА с ПуВРД [1], т.е. системы, в которой 

специфика организации рабочего процесса проявля-

ется в виде интенсивного теплового взаимодействия 

элементов планера, двигателя и бортового оборудо-

вания. 
 

1. Модель и метод расчета  
теплового состояния конструкции 

 
Комплексная нестационарная пространственная 

газотермодинамическая модель процесса внешнего 

и внутреннего обтекания системы «планер + камера 

ПуВРД» строится на основе системы Навье-Стокса 

и метода особенностей [1]. Интенсивности стоков 

импульса и соответствующее их влияние на необра-

тимое перераспределение баланса между механиче-

ской и тепловой энергией, отображающие вязкие 

свойства холодной и горячей газообразных сред, 

воспроизводятся в модели на основе гипотезы Бус-

синеска [3], в соответствии с которой касательные 

напряжения связываются со скоростью деформации 

коэффициентом пропорциональности (турбулентной 

вязкости). Для определения коэффициента турбу-

лентной вязкости используется однопараметриче-

ская дифференциальная модель Спаларта – Аллма-

раса [4], которая превосходит по точности подобные 

ей модели [5]. Эта модель хорошо описывает лами-

нарно-турбулентный переход и течения с теплооб-

меном [6, 7] и конструировалась, прежде всего, для 

задач внешней дозвуковой аэродинамики [8]. 

Для определения интенсивностей источников-

стоков теплоты, образующих подмодель конвектив-

ного и лучистого теплообмена, используются прин-

ципы и подходы [9 – 14]. Распространение интен-

сивности излучения для поглощающей, испускаю-

щей и рассеивающей среды описывалось (согласно 

[9]) следующим уравнением: 
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T  – локальная температура. 

Решение этого уравнения проводилось с помо-

щью модели DO [12, 13]. 

Для решения системы уравнений Навье – Сто-

кса, замкнутой условиями однозначности, использу-

ется метод конечных объемов [15].  

 

2. Генерация расчетных сеток 
 
В качестве объекта моделирования выбран обра-

зец БЛА, аэродинамический облик которого сфор-

мирован на основании [16]. При этом рассматрива-

лось два варианта БЛА: с посадочными опорами и 

без них. Геометрическая модель ЛА помещена в 

контрольный объем, размеры которого определены 

условием затопляемости струи. 

Поскольку расчетная область довольно сложна 

геометрически, при отображении расчетной области 

использовались комбинации нерегулярных неструк-

турированных тетраэдральных и блочно-структури-

рованных гексаэдральных сеток. Домен разбивался 

на несколько частей с различным качеством сетки. В 

тех областях, где происходят основные изменения 

структуры течения (около обтекаемых поверхностей 

и далее за обтекаемым телом), главным образом 

влияющие на аэродинамические характеристики 

ЛА, задавалось сгущение сетки. Пограничный слой 

на внешних поверхностях планера моделировался с 

использованием экспоненциального сгущения сетки 

по направлению к стенкам (рис. 1). 

 

3. Постановка и результаты 
численного эксперимента 

 
Задача решается методом установления изна-

чально  невозмущённого  течения  в  контрольном 
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объёме с неотражающими внешними и твёрдыми 

внутренними границами.  
Условиями численного эксперимента предусмат-

ривалась статическая продувка ЛА, моделирующая  

теплообмен в системе  при различных числах Маха: 

М= 0,01, 0,16 и 0,5. Эти условия соответствуют ис-

следованию теплового режима ПуВРД на старте [1], 

в момент схода БЛА с катапульты и в свободном 

полете. Исходные данные для моделирования кри-

тического теплонапряженного состояния элементов 

конструкции планера выбирались согласно [1]. 

При наличии надлежащей выборки из возможно-

го спектра режимов обтекания расчет и визуализа-

ция физических полей позволяют получить ком-

плексную картину свойственных явлений тепломас-

сообмена, пригодную для проведения факторного 

анализа в интересах интенсификации процесса про-

ектирования с акцентом на его наименее ресурсоем-

кую расчетно-информационную составляющую. 

Примерная эволюционная картина процесса теп-

ломассообмена в процессе нарастания скорости об-

дува выглядит следующим образом. На старте части 

конструкции планера под двигателем за счет луче-

вого теплообмена испытывают существенное тепло-

вое воздействие [1]. На рис. 2 показано симметрич-

ное сечение температурного поля в установившемся 

состоянии при «критических» условиях теплообме-

на. По мере того, как БЛА набирает скорость, уси-

ливается конвективный теплоотвод, и двигатель 

начинает охлаждаться (рис. 5, 6): температурные 

поля в сечениях зависят от скорости обдувающего 

БЛА воздуха (рис. 3). В области между двигателем и 

планером происходит ускорение потока. Далее, 

вследствие теплового запирания, скорость потока 

падает (рис. 4). 

В случае увеличения угла атаки концевые вихри, 

сходящие с крыльев, ложатся на двигатель. При 

этом в зоне двигателя, в особенности - в промежутке 

между двигателем и планером, возникают застой-

ные и возвратные течения (рис. 7 – 11). В результате 

этого части конструкции планера под двигателем 

продолжают испытывать существенное тепловое 

воздействие. 

 
Заключение 

 
1. Комплексные газотермодинамические модели 

внешнего и внутреннего обтекания БЛА отобража-

ют свойственную физическому оригиналу взаимо-

связь доминирующих факторов и вследствие этого 

обеспечивают бесспорное преимущество над тради-

ционно используемыми в практике подходами, ос-

новывающимися на принципе декомпозиции. В ча-

стности, приведенный пример демонстрирует воз-

можность получения важного для решения задач 

проектирования, но совершенно не очевидного вы-

вода, заключающегося в том, что повышение скоро-

сти обдува БЛА в полете не приводит к значитель-

ному снижению температуры элементов конструк-

ции планера, расположенных под двигателем.  

2. Исследование режимов полета на расчетных 

углах атаки позволило получить критические углы 

атаки. Анализ взаимодействие аппарата со скошен-

ным потоком дал возможность локализовать облас-

ти повышенных сопротивлений. Исследование вих-

ревой схемы аппарата позволило провести ряд ме-

роприятий по улучшению качества БЛА. Визуали-

зация физических полей является универсальным 

инструментом решения задач аэродинамического и 

теплового разделов процесса проектирования. 

3. Факторный анализ на основе сопоставления 

результатов численных продувок систем «пла-

нер+камера» в «холодном» и «горячем» вариантах 

позволил получить количественные оценки влияния 

тепловой компоненты процесса на аэродинамиче-

ские характеристики. 

4. Таким образом, представленная технология 

опережающих численных исследований позволяет 

провести базовый комплекс аэродинамических ис-

следований БЛА с учетом, в отличие от натурных 

продувок в трубах, струйных и тепловых эффектов, 

обусловленных работой двигателя прямой реакции. 
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Рис. 1. Поверхностные элементы пространственной 

расчетной сетки 
 

 

 
Рис. 2. Температурное поле в зоне интенсивного 

теплового воздействия камеры ПуВРД 

 
 

Рис. 3. Температурные поля в сечении БЛА 
 (М=0,16) 

 

 
 

Рис. 4.  Изолинии чисел  
Маха  (М=0,5) 

 
 

Рис. 5.  Абсолютная температура на двигателе  
(М=0,01) 

 

 
 

Рис. 6. Абсолютная температура на двигателе  
(М=0,5)    
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Рис. 7.  Концевые вихри (угол атаки +20º) 

 

 
 

Рис. 8. Срез поля скоростей  в сечении за БЛА  
(угол атаки +20º) 

 
 

 
 

Рис. 9. Взаимодействие скошенного потока  
с крыльями 

 
 

 
 

Рис. 10. Срез поля скоростей в плоскости  
симметрии 

 
 

 
 

Рис. 11.  Взаимодействие скошенного потока  
с крыльями и посадочными опорами 

 
 

 
 

Рис. 12. Срез поля скоростей в плоскости 
симметрии БЛА с посадочными опорами 
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Необходимой гарантией достоверности получае-

мой информации служит сопоставление серии ре-

зультатов численного эксперимента и натурных 

продувок в аэродинамической трубе модели дозву-

кового летательного аппарата [2]. 
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