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Предложен алгоритм численного моделирования сопряженных аэрогазодинамических и 
термомеханических процессов в композитных конструкциях высокоскоростных летательных 
аппаратов, который позволяет рассчитывать все параметры трехмерного аэрогазодинамического 
потока в окрестности поверхности аппарата, теплообмен на поверхности, процессы внутреннего 
тепломассопереноса в конструкции из термодеструктирующего полимерного композитного 
материала, а также динамические процессы термодеформирования композитной конструкции, 
включающие в себя эффекты изменения упругих характеристик композита, переменную тепловую 
деформацию, усадку, вызванную термодеструкцией, образование внутрипорового давления газов в 
композите. Приведен пример численного моделирования сопряженных процессов в модельной 
композитной конструкции высокоскоростного летательного аппарата. Показано, что вследствие 
высоких температур аэродинамического нагрева конструкций, в них может происходить 
терморазрушение из-за термодеструкции полимерной фазы и интенсивного внутреннего 
газообразования в материалах конструкции. 
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В настоящее время в России и за рубежом 

проявляется большой интерес к созданию гипер-
звуковых летательных аппаратов, способных 
двигаться в атмосфере Земли продолжительное 
время со скоростью, которая превышает скорость 
звука более чем в 6 раз (число Маха M > 6). Среди 
первых разработок в данной области можно 
отметить аппарат X-51, созданный в США, 
успешный запуск которого был произведен в 
августе 2012 г. (во время экспериментального 
полета X-51 развил скорость в 5 Махов). Дви-
жение летательных аппаратов в атмосфере Земли 
с гиперзвуковой скоростью неизбежно приводит 
к появлению высоких температур (2000°К и 
выше) газа в окрестности затупленных элементов 
конструкции летательного аппарата, что в свою 
очередь обуславливает наличие высоких тепло-
вых потоков (от 0,5 МВт/м2) к поверхности тела. 
Для теплозащиты элементов конструкции лета-
тельного аппарата часто используют полимер-
ные композиционные материалы (угле-, стекло-,  
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органопластики), которые в процессе эксплуата-
ции термодеструктируют и подвергаются меха-
нической эрозии. Выбор оптимального тепло-
защитного материала является важной задачей 
на этапе проектирования летательного аппарата. 

Освоение гиперзвуковых скоростей тре-
бует проведения комплексных исследований, в 
которых можно выделить такие составные части, 
как исследование гиперзвуковой аэродинамики 
полета и теплообмена на поверхности конструк-
ций гиперзвуковых летательных аппаратов, ис-
следование теплофизики и термопрочности ма-
териалов конструкций, разработка новых мате-
риалов конструкций, а также проблемы гипер-
звуковой аэроупругости, управления и др. Экспе-
риментальные методы исследований этих задач 
во многих случаях затруднены, поэтому основ-
ным инструментом проектировщика является 
численное моделирование. Задача анализа пове-
дения теплозащитного материала должна ре-
шаться в совокупности с задачей газовой дина-
мики для того, чтобы учесть взаимное влияние 
набегающего газового потока и продуктов термо-
разложения композиционного материала. Суще-
ствующие коммерческие пакеты не позволяют 
решить задачу в такой сложной сопряженной по-
становке, поэтому необходимо разрабатывать 
специализированное математическое и програм-
мное обеспечение. 
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Математическая постановка задачи. 
Рассмотрим процесс обтекания конструкции 
летательного аппарата, имеющего конусообраз-
ную неосесимметричную форму, высокоскорост-
ным набегающим потоком. Общая постановка 
сопряженной задачи аэродинамики и термо-
механики состоит из 3-х систем уравнений: 

1) уравнений Навье-Стокса внешнего газового 
потока, обтекающего конструкцию; 

2) уравнений внутреннего тепломассо-
переноса в конструкции; 

3) уравнений термоупругости оболочечной 
конструкции. 

Влияние газообразных продуктов термо-
разложения и изменения геометрии конструкции 
вследствие термодеформации на течение внеш-
него газового потока не учитывается. 

А. Система уравнений аэротермодинамики 
Система уравнений вязкого теплопровод-

ного сжимаемого газа состоит из уравнения не-
разрывности, уравнений движения и уравнения 
энергии [1]. Граничное условие на твёрдой стен-
ке, которая является границей раздела газовой и 
твёрдой сред имеет вид: 
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где v – вектор скорости, θ – температура газа, θw – 
температура твердой стенки (совпадает с темпе-
ратурой газа на этой стенке), λ и λw – коэф-
фициенты теплопроводности газа и твёрдой по-
верхности соответственно, θmax – максимальная 

температура газа в пограничном слое, w∇θ  – 
градиент температуры со стороны твердой по-
верхности, εg и εw – интегральные коэффициенты 
излучения нагретого газа и твердой поверхности 
и σ – коэффициент Стефана-Больцмана. 

B. Система уравнений внутреннего тепло-
массопереноса 

Будем рассматривать конструкцию, обте-
каемую внешним потоком, изготовленную из 
композиционного материала на полимерной 
матрице с термостойкими керамическими во-
локнами. В матрице такого композита при нагре-
ве до высоких температур, характерных для 
аэродинамического нагрева, происходят физико-
химические процессы термодеструкции, сопро-
вождающиеся образованием газообразных про-
дуктов терморазложения, которые накапливают-
ся в порах материала и отфильтровываются во 
внешний газовый поток, а также образованием 
новой твердой фазы – пиролитической фазы 
матрицы, которая обладает существенно более 
низкими упруго-прочностными характеристи-
ками, чем исходная полимерная фаза. Четырех-
фазная модель для описания внутреннего 

тепломассопереноса и деформирования такого 
композита имеет вид [2]: 
1) уравнения изменения массы полимерной 
фазы матрицы: 
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2) уравнения фильтрации газообразных продук-
тов термодеструкции в порах композицион-
ного материала: 
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3) уравнения теплопереноса в термодеструк-
тирующем композите: 
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где φb, φg – объемные концентрации исходной 
полимерной матрицы и газовой фазы; ρb – 
плотность исходной полимерной матрицы (пола-
гается постоянной); ρg – среднее по поре значе-
ние плотности газовой фазы (переменная вели-
чина); cg – удельная теплоемкость газовой фазы 
при постоянном объеме, ρ и c – плотность и 
удельная теплоемкость композита в целом, q – 
вектор плотности теплового потока, θ – темпе-
ратура композита, общая для всех фаз; vg – 
вектор скорости движения газовой фазы в порах; 
Δe0 – удельная теплота термодеструкции матри-
цы; J – массовая скорость термодеструкции мат-
рицы и Γ – коэффициент газификации матрицы. 

К уравнениям (1)-(3) присоединяются оп-
ределяющие соотношения, связывающие вектор-
функции q и vg с функциями ∇θ  и p∇  с помо-
щью законов Фурье и Дарси, а также соотно-
шение Аррениуса для J и уравнения Менделеева-
Клайперона для порового давления газовой фазы p: 
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где J0 – предэкспоненциальный множитель, EA – 
энергия активации процесса термодеструкции, а 
Λ – тензор теплопроводности и K – тензор газо-
проницаемости композита зависят от концент-
раций фаз [2]. 

На нагреваемой части поверхности конст-
рукции граничные условия для уравнений(1)-(3) 
выглядят следующим образом: p = pe, θ = θw, где pe 
– местное давление внешнего газового потока на 
поверхности, а θw – температура поверхности 
композита. На остальной части поверхности 
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композита задаются граничные условия герме-
тичности и теплоизоляции: 0,p⋅∇ =n  

0.− ⋅ ⋅∇θ =n Λ  
C. Система уравнений термомеханики 

оболочечной конструкции 
В криволинейной системе координат 

Oq1q2q3, связанной со срединной поверхностью 
оболочечной конструкции летательного аппа-
рата, система уравнений термомеханики вклю-
чает в себя [2]: 

1) уравнения равновесия оболочки: 
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2) кинематические соотношения: 
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3) определяющие соотношения оболочки: 
 

2

αα αβ ββ αβ ββ gα α
1

12 66 12 66 12
2

αα αβ ββ αβ ββ gα α
1

12 66 12 66 12

α α+3,α+3 α3

ˆ( ) ,

2( ),

ˆ( ) ,

2( ),
;

T C e N P T

T C e N

M N e D M M

M N e D
Q C e

β=

β=

= + k − −

= + k

= + k − −

= + k

=

∑

∑

 (7) 
 

где Tαα, Tαβ, Mαα, Mαβ – усилия и моменты в 
оболочке; Qα – перерезывающие усилия; eαα, eα3, 
e12 – деформации срединной поверхности обо-
лочки; καα, κα3, κ12 – искривления срединной 
поверхности; Uα, γα , W – перемещения, углы 
искривления и прогиб срединной поверхности; 

Aα, kα – параметры первой квадратичной формы 
и главные кривизны срединной поверхности 
оболочки, α,β = 1,2. 

Введены также обозначения для усилий и 

моментов тепловых напряжений T̂α , M̂α , зави-

сящих от температурных деформаций ˆαε  обо-
лочки: 
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где αf, αb, αp – коэффициенты теплового расши-
рения волокна, полимера и пиролитической 
фазы матрицы, βp – коэффициент усадки, Bγ, Ωγ – 
коэффициенты, зависящие от расположения 
волокон в композите, γ = 1,2,3 [2]. 

Вследствие размягчения полимерной мат-
рицы и её термодеструкции, жесткости оболочки 
изменяются при нагреве. Учет этого изменения 
для ортотропных композитных оболочек осуще-
ствляется с помощью 2-х функций aθ1, aθ2 [2]. 
Деформации εαβ и напряжения σαβ в оболочке 
вычисляются по следующим формулам: 
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Для поперечного нормального напряжения 
σ33 и напряжений межслойного сдвига σα3 имеем 
следующие формулы [2]: 
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где p1 и p2 – давления на внешних поверхностях 
оболочки. 

Разработка метода решения сопряжен-
ной задачи. Для численного решения 
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сопряжённой задачи используется пошаговый 
метод с двумя шагами по времени Δt1 и Δt2. 
Максимальный крупный шаг Δt1 по времени 
используется для изменения граничных условий 
задачи — входных данных набегающего потока и 
решения задачи внутреннего тепломассопере-
носа. На каждом шаге Δt1 решение осущест-
вляется в четыре этапа. 

Этап 1. Решение системы уравнений внут-
реннего тепломассопереноса (1)-(3). Это решение 
осуществляется численным конечно-разностным 
методом с использованием метода линеаризации 
и неявной разностной схемы, детали которого 
описаны в [2]. Температура поверхности конст-
рукции, взаимодействующей с набегающим газо-
вым потоком, на этом этапе полагается извест-
ной и берется с предыдущего временного шага 
Δt1. 

Этап 2. Осуществляется цикл решения сис-
темы уравнений Навье-Стокса с мелким шагом 
Δt2 до установления потока. Для решения систем 
дифференциальных уравнений Навье-Стокса 
используется метод конечных объемов на основе 
элементов, центрированных относительно узлов 
сетки (vertex-centered volume) [3]. 

Этап 3. Осуществляется решение системы 
уравнений термоупругости оболочечной конст-
рукции аппарата (5)-(7) с помощью метода ко-
нечного элемента. Входными данными для этой 
задачи являются поля давлений на внешней p1 и 
внутренней p2 поверхности оболочки, которые 
определяются после решения уравнений газовой 
динамики, а также распределение температуры 
θ, объёмных концентраций фаз и порового дав-
ления p газообразных продуктов терморазложе-
ния композитной оболочки, которые рассчиты-
ваются при решении уравнений внутреннего 
тепломассопереноса (1)-(3). 

Этап 4. После решения задачи термоупру-
гости осуществляется расчёт термонапряжений в 
оболочке с помощью формул (9). 

Результаты численного решения. В 
работе представлены результаты численного 
моделирования обтекания фрагмента корпуса 
модельного летательного аппарата эллипсои-
дальной формы гиперзвуковым потоком газа 
(M=6) на высоте 15 км [4, 5]. На рис. 1–4 
представлены распределения тепловых дефор-
маций ε1 и ε3, порового давления p газообразных 
продуктов терморазложения полимерной фазы и 
поперечного напряжения σ33 вдоль безразмерной 
координаты по толщине оболочки на нижней 
поверхности в точке, удаленной от критической 
на расстояние 30R, где R – радиус затупления 
носовой части. 

Характерной особенностью функций ε1 и ε3 
является их немонотонность: в зоне повышенной 
температуры (по толщине оболочки) происходит 

рост значений тепловых деформаций, однако 
при переходе через условную точку начала ин-
тенсивного терморазложения происходит умень-
шение тепловой деформации, обусловленное 
образованием пиролитического остатка. График 
распределения σ33 показывает, что в подповерх-
ностном слое после начала терморазложения 
полимера возникает значительный максимум 
напряжения, обусловленный ростом порового 
давления газообразных продуктов термодеструк-
ции, а также возникновением усадочных дефор-
маций. Значения поперечных напряжений на 
нижней части оболочки достигают значений в 
0,13 ГПа, что значительно превышает предел 
прочности композитной оболочки в поперечном 
направлении. В результате, в этой части оболоч-
ки может возникнуть разрушение по типу рас-
слоения, при котором верхние слои ткани компо-
зита отслоятся от остальной части материала. 
Аналогичное явление может произойти и на 
верхней части оболочки, поскольку поперечные 
напряжения начинают расти и достигают значе-
ний в 0,06 ГПа, что хотя и меньше значений в 
нижней части оболочки, но также сравнимо с 
пределом прочности материала в поперечном 
направлении. 

Исследование выполнено при поддержке гранта 
Президента РФ МК-3007.2015.8. 

 

 
 

Рис. 1. Тепловая деформация ε1 

 

 
 

Рис. 2. Тепловая деформация ε3 
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Рис. 3. Поровое давление p, атм 
 

 
 

Рис. 4. Поперечное напряжение σ33, ГПа 
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DEVELOPMENT OF COMPUTATIONAL METHODS FOR NUMERICAL SIMULATION 

OF CONJUGATED PROBLEMS OF GAS DYNAMICS AND THERMOMECHANICS 
IN COMPOSITE STRUCTURES OF PROMISING HIGH-SPEED AIRCRAFTS 
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An algorithm for the numerical simulation of coupled aerodynamic and thermomechanical processes 
in composite structures of high-speed aircraft is proposed, which allows to calculate all parameters of 
the three-dimensional aerogasdynamic flow near the surface of the aircraft, the heat exchange on the 
surface, the internal heat-and-mass transfer processes in the construction of thermodecomposition 
polymer composite material, and dynamic processes of heat displacement in the composite 
construction, including the effects of changes in the elastic characteristics of the composite, variable 
thermal deformation, shrinkage caused by thermodecomposition, the formation of the internal pore 
pressure in the composite. An example of the numerical solution of the coupled problem of a model 
composite construction of high-speed aircraft, showing the possibility of the proposed algorithm is 
given. It is shown that due to the high temperatures of the aerodynamic heating of the structures there 
can appear a polymer phase thermodecomposition because of the polymer phase 
thermodecomposition and intensive internal gas generation into the structure of the material. 

Key words: conjugated problem, computational fluid dynamics, aerothermodynamics, hypersonic flows, 
thermomechanics, polymer composites, thermodecomposition structure, heat shield 
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