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МГТУ им. Н.Э. Баумана, Москва, 105005, Россия 
 
Предложен алгоритм численного моделирования сопряженных аэрогазодинамиче-
ских и термомеханических процессов в композитных конструкциях высокоскорост-
ных летательных аппаратов, который позволяет рассчитывать все параметры 
трехмерного аэрогазодинамического потока в окрестности поверхности аппарата, 
теплообмен на поверхности, процессы внутреннего тепломассопереноса  в кон-
струкции из термодеструктирующего полимерного композитного материала, а 
также процессы изменения термодеформирования композитной конструкции, 
включающие в себя эффекты изменения упругих характеристик композита, пере-
менную тепловую деформацию, усадку, вызванную термодеструкцией, образование 
внутрипорового давления газов в композите. Приведен пример численного моделиро-
вания сопряженных процессов в модельной композитной конструкции высокоско-
ростного летательного аппарата, иллюстрирующий возможности предложенного 
алгоритма. 
 
Ключевые слова: сопряженные процессы, аэрогазодинамика, термомеханика, ги-
перзвук, тепломассоперенос, термодеструкция, композиты, композиционные ма-
териалы, тепловая деформация, поровое давление, термонапряжения, расслоение. 

 
Введение. Вопросам исследования гиперзвуковых аэродинамиче-

ских режимов полета летательных аппаратов посвящено значительное 
число работ (например, [1–13] и многие другие), менее исследованы 
вопросы теплообмена при гиперзвуковых скоростях. Более сложную и 
значительно менее изученную проблему представляет собой высоко-
температурное термомеханическое поведение композиционных мате-
риалов на основе термостойких матриц и наполнителей; значительный 
вклад в исследование этих проблем внесли работы [14−21]. Комплекс-
ные сопряженные задачи аэротермодинамики, теплообмена, теплофи-
зики и термопрочности конструкций гиперзвуковых летательных ап-
паратов (ГЛА) также относительно мало исследованы. Вместе с тем в 
реальных условиях эксплуатации ГЛА задачи аэротермодинамики, 
теплообмена и теплофизики конструкций являются связанными через 
граничные условия на поверхности конструкции, поэтому параметры 
теплового потока, воздействующего на материалы, зависят от свойств 
этих материалов. В свою очередь, теплофизические свойства материа-
лов при высоких температурах могут зависеть от напряженно-
деформированного состояния конструкций: так, значительный уровень 
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термонапряжений в композиционных материалах приводит к микро-
растрескиванию их матрицы еще задолго до полного макроразруше-
ния конструкции, вследствие чего меняются газопроницаемость и теп-
лопроводность материалов, а следовательно, и температурное поле в 
конструкции. Таким образом, для исследования реальных процессов, 
происходящих в конструкциях ГЛА, возникает необходимость разра-
ботки методов решения сопряженной задачи аэротермодинамики, теп-
лообмена, теплофизики и термомеханики конструкций. Один из под-
ходов к решению этой сопряженной задачи предложен в настоящей 
работе. Этот подход является дальнейшим развитием методов, разра-
ботанных в [21]. 

Общая система уравнений сопряженной задачи аэротермоди-
намики и термомеханики. Рассмотрим процесс обтекания кон-
струкции ГЛА, имеющей конусообразную неосесимметричную фор-
му, высокоскоростным набегающим потоком. Общая постановка 
сопряженной задачи аэротермодинамики и термомеханики состоит из 
трех систем уравнений:  

 уравнений Навье – Стокса внешнего газового потока, обтека-
ющего конструкцию; 

 уравнений внутреннего тепломассопереноса в конструкции;  
 уравнений термоупругости оболочечной конструкции. 
Химические реакции во внешнем газовом потоке учитывать не 

будем, так как эти реакции становятся существенными при скоростях 
потока с числом М > 9…10. В данной работе рассмотрены скорости 
ГЛА, не превышающие этих значений. 

Система уравнений аэротермодинамики. Рассмотрим систему 
уравнений вязкого теплопроводного газа (уравнения Навье − Стокса), 
состоящую из уравнения неразрывности, уравнений движения и 
уравнения энергии.  Записанная в бескоординатной форме, эта си-
стема в рассматриваемой области V движения потока газа имеет сле-
дующий вид  [11]: 
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К этим уравнениям присоединяются определяющие соотношения 
вязкого совершенного газа: 

;p R   ;Ve c   
2

/ 2;E e  v                         (2) 
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1 2( ) ( );T
v      T v E v v                         (3) 

. q                                              (4) 

Здесь ρ — плотность газа; t — время; E — полная энергия газа, 
2

;
2V

v
E с   Vс  — теплоёмкость при постоянном объеме; θ — тем-

пература газа; 
2 i

iv vv  — квадрат модуля скорости; p — давление; 

R — газовая постоянная (R= / , µ — молекулярная масса газа,  — 

универсальная газовая постоянная); E — метрический тензор; vT  — 

тензор вязких напряжений в газе; q  — вектор потока теплоты; 1 2,   — 

коэффициенты вязкости газа;   — коэффициент теплопроводности 
газа;   — набла-оператор Гамильтона [22]. Коэффициенты вязкости 
и теплопроводности газа являются функциями температуры, зависи-
мости 1 2( ), ( )     и ( )   для воздуха выбирались согласно класси-

ческой модели, которая описана, например в [23]. 
Рассмотрим четыре случая граничных условий для системы 

уравнений (1)–(4). На твердой непроницаемой поверхности обтекае-
мого тела 1  к системе (1) присоединяются граничное условие при-

липания и  условие теплового баланса: 

0;v   4 4 ,e g e s wq      n =                        (5) 

где eq  — тепловой поток, который идет на нагрев конструкции; w  — 

температура твердой стенки (совпадает с температурой газа на этой 
стенке); e  — температура внешней поверхности пограничного слоя; 

,g  s  — интегральные коэффициенты излучения нагретого газа и 

твердой поверхности;   — коэффициент Стефана – Больцмана. Унос 
материала конструкции не учитывался. 

На границе входа потока 2  (сверхзвуковой и дозвуковой) зада-

ются  условия: 

,e     ;ev v  ,e                                      (6) 

где ,e  ,ev  e  — заданные значения параметров. 

На дозвуковой границе выхода потока 3  задается одно условие, 

и еще четыре условия формулируются при численной аппроксима-
ции решения [11]: 

;e    0;
n





v

 0,
n





                                    (7) 
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где 
n


 


v

n v  — нормальная производная вектора скорости. На 

сверхзвуковой границе выхода потока 4 граничные условия не за-

даются, но при численной реализации формулируются следующиее 
условия: 

0;
n





v

  0.
n





                                       (8) 

На плоскости симметрии 5  (которая может и отсутствовать) за-

даются условия симметрии: 

0;
n





  0; v n  0,I

v

n




 1, 2;I   0.

n





            (9) 

Начальные условия для системы (1)–(5) имеют вид: 
0

00 : ; 0; ,Vt E c      v                           (10) 

где 0 0, .   — заданные значения. 

Система уравнений внутреннего тепломассопереноса в кон-
струкции ГЛА. Будем рассматривать конструкцию ГЛА, обтекаемую 
внешним потоком, изготовленную из композиционного материала на 
полимерной матрице с термостойкими керамическими волокнами.  
В матрице такого композита при нагреве до высоких температур, ха-
рактерных для аэродинамического нагрева, происходят физико-
химические процессы термодеструкции, сопровождаемые образовани-
ем газообразных продуктов терморазложения, которые накапливаются 
в порах материала и отфильтровываются во внешний газовый поток, а 
также формированием новой твердой фазы — пиролитической фазы 
матрицы, которая обладает существенно более низкими упруго-
прочностными характеристиками, чем исходная полимерная фаза. В 
работах [14–17] была предложена четырехфазная модель для описания 
внутреннего тепломассопереноса и деформирования такого композита. 
Эта модель состоит из: 
уравнения изменения массы полимерной фазы матрицы 

;b
b J

t


  


  ;Vx                                     (11) 

уравнения фильтрации газообразных продуктов термодеструкции в 
порах композиционного материала 

;g g
g g g J

t

 
   


v  ;Vx                          (12) 

уравнения теплопереноса в термодеструктирующем композите 
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0;g g g gc c J e
t


       


q v  ;Vx                (13) 

Здесь и далее приняты обозначения: , ,f b p   и g  — объемные 

концентрации трех твердых фаз (армирующие волокна, фаза исходной 
полимерной матрицы, пиролитическая фаза матрицы) и газовой фазы; 

, ,f b p    — плотности твердых фаз (полагаются постоянными);  

g  — среднее по поре значение плотности газовой фазы (переменная 

величина); gc  — удельная теплоемкость газовой фазы при постоянном 

объеме; ρ, с — плотность и удельная теплоемкость композита в целом; 
q  — вектор плотности теплового потока;   — температура компози-
та, общая для всех фаз; vg — вектор скорости движения газовой фазы  

в порах; 0e  — удельная теплота термодеструкции матрицы; J — мас-
совая скорость термодеструкции матрицы; Г — коэффициент газифи-
кации матрицы. 

К уравнениям (11)–(13) присоединяются определяющие соотно-

шения, связывающие вектор-функции q , gv  с функциями  , p   

с помощью законов Фурье и Дарси, а также соотношение Аррениуса 
для J-массовой скорости термодеструкции:  

;   q k                                           (14) 

;g g g p    v K                                     (15) 

0 exp ,AE
J J

 
   R

                                     (16) 

где p — поровое давление g-фазы, для которого выполняется уравне-
ние Менделеева – Клапейрона gp R   ; J0 — предэкспоненциаль-

ный множитель; EA — энергия активации процесса термодеструкции; 
R  — универсальная газовая постоянная; k — тензор теплопроводно-
сти; K — тензор газопроницаемости композита; зависят от концен-
траций фаз [14].  

Кроме того, к системе (11–13) присоединяются соотношения для 
плотности и удельной теплоемкости композита: 

g ;f f b b p p g           

g ,f f f b b b p p p g gс с с с с                             (17) 

где , ,f b pс с с  — удельные теплоемкости твердых фаз при постоянной 

деформации, полагаемые постоянными, не зависящими от темпера-
туры. 
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Введем также обозначение для плотности и удельной теплоемко-
сти каркаса композита (совокупности всех твердых фаз): 

;s f f b b p p       
1

( ).s f f f b b b p p p
s

с с с с        


     (18) 

Объемная концентрация p  пиролитической фазы матрицы мо-

жет быть выражена аналитически через b :  0 (1 ) .b
p b b

p


    


 

На нагреваемой части поверхности q  конструкции граничные усло-

вия для уравнений (11–13) выглядят следующим образом: 

qx  : ;ep p   ,w                                 (19) 

где ep  — местное давление внешнего газового потока на поверхно-

сти q ; w  — температура поверхности композита. 

На остальной части v  поверхности   композита задаем гранич-

ные условия герметичности и теплоизоляции: 

vx  : 0;p n  0    n k .                      (20) 

Имеют место следующие соотношения между различными частями 
поверхности тела: ;v q u         ;v q      .v v u     

Для системы уравнений (11–13) начальные условия записывают в 
виде 

0t  : 0 ;f f    0;b b    0 ;g g    0.                   (21) 

Система уравнений термомеханики оболочечной конструкции 
ГЛА. В криволинейной системе координат 1 2 3Оq q q , связанной со 

срединной поверхностью оболочечной конструкции, система уравне-
ний термомеханики ГЛА имеет следующий вид [14, 16, 18–20]: 
уравнения равновесия оболочки: 

( ) ( ) 0;gA PA
A T A T T T A A k Q A

q q q q q


   
   


      

  
     

    
 

( ) ( )

0;g

A
A M A M M

q q q

A P
M A A Q A

q q

   
  



 




    

 
  

  

 
   
 

                   (22) 

2 1 1 2
1 2 1 11 2 22 1 2 1 2 1 2

1 2

( ) ( ) 0e g g
A Q A Q

A A k T k T p A A k k A A P
q q

 
        

 
, 

, 1, 2, ;       
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кинематические соотношения: 

1 2

1 1
;

U A
e U k W

A q A A q
 

  
  

 
  

 
 3

1
2 ;

W
e k U

A q   
 


   


 

1 2 1 2
12 1 2

2 2 1 1 1 2 2 1

1 1 1
2 ( );

U U A A
e U U

A q A q A A q q

   
   

   
            (23) 

1 2

1 1
;

A

A q A A q
 

 
  

 
   

 
 32 ;k       

1 2 1 2
12 1 2

2 2 1 1 1 2 2 1

1 1 1
2 ( );

A A

A q A q A A q q

   
      

   
 

определяющие соотношения оболочки: 
2

1
( ) ;gT C e N P T      


    


 

2

1
( ) ;gM N e D M M      


    


                 (24) 

12 66 12 66 122( );T C e N    12 66 12 66 122( );M N e D    3, 3 3,Q C e     

1, 2.   

Здесь , , ,T T M M     — усилия и моменты в оболочке; Q  — 

перерезывающие усилия; 3 12, ,e e e   — деформации срединной по-

верхности оболочки; 3 12, ,     — искривления срединной поверх-

ности; , ,U W   — перемещения, углы искривления и прогиб сре-

динной поверхности; ,A k   — параметры первой квадратичной 

формы и главные кривизны срединной поверхности оболочки [22]; 
,g gP M  — усилие и момент порового давления в оболочке, 

2

3

2

;
h

g g
h

P pdq


   
2

3 3

2

.
h

g g
h

M pq dq


                         (25)  

Введены также обозначения для усилий и моментов тепловых 

напряжений ,T M 
 

, зависящих от температурных деформаций 


 
оболочки: 

3
(0)

1
;T C  


 


  

3
(1)

1
;M C  


 


                          (26) 

( ) 2

1 33

2

;
hj

j

h
a q dq 


  
 

 
( ) 2
3 32 33

2

,
hj

j

h
a q dq


  
 

 j=0, 1, β= 1, 2;        (27) 



Ю.И. Димитриенко, М.Н. Коряков, А.А. Захаров, А.С. Строганов 

10 

0
0

( )( ) ( ( ) ( )) ,
t

f f b b p p pB t dp                    
 

 

1, 2, 3.                                                (28) 

Здесь , ,f b p    — коэффициенты теплового расширения волок-

на, полимера и пиролитической фазы матрицы; p  — коэффициент 

усадки; ,B   — коэффициенты, зависящие от расположения воло-

кон в композите [14].  
Усилия и моменты межфазного взаимодействия ,g gP M   в обо-

лочке определены следующим образом: 

2

3

2

;
h

g
h

P p f dq 


    
2

3 3

2

.
h

g
h

M p f q dq 


                        (29) 

где f
  — коэффициент межфазного взаимодействия [14]. 

В соотношениях (24) обозначены мембранные, смешанные и из-
гибные жесткости оболочки , ,C N D   : 

0 (0)
1 ;C C a     0 (1)

1 ;N C a     0 (2)
1 ;D C a                  (30) 

0 (0)
66 66 1 ;C C a   0 (1)

66 66 1 ;N C a   0 (2)
66 66 1 ;D C a  

0 (0)
3, 3 3, 3 2 ,C C a      1, 2;   

2( )
33

2

,
h

j j
kk

h
a a q dq


   k=1, 2; j=0, 1, 2; 

Вследствие размягчения полимерной матрицы и её термоде-
струкции жесткости оболочки изменяются при нагреве, учет этого 
изменения для ортотропных композитных оболочек осуществляется  

с помощью двух функций: 1a , 2a  [14–17]. 

Система уравнений равновесия (22), в которую подставлены опре-
деляющие соотношения (24) и кинематические соотношения (23), об-
разует замкнутую систему из пяти уравнений относительно пяти неиз-
вестных функций , , .U W   

В качестве граничных условий, например на линии const,q    

к этой системе следует присоединить заданные значения пяти вели-
чин (по одному из каждой пары): 11( , ),g gT P u  22( , ),T u  ( , ),Q W  

11( , ),g gM M    22( , ).M   

Деформации  и напряжения  в оболочке вычисляются по 

следующим формулам: 
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3 ,e q       , 1, 2;    33 0;   3 3;e                (31) 

03

1 3
1

,af p a C q     


 
          

 
  1, 2;           (32) 

12 1 66 12 3 12( ).a C q      

Для поперечного нормального напряжения 33  и напряжений 

межслойного сдвига 3  имеем следующие формулы [14, 15]: 

  (0)0
11 2 (0) (1)

133 31 11 111 1

(0) (0)0 0
0 (0) (1) 0

2 332 22 22 331 1

1 2
2 1 3

1
6 ( )

2

1 1
( )

( ) ( ) ;
2

g

g

Pp p
C a e a

h h

C a e a C
h h

p p
p p q p

 

 

 
         




       



    

 

0 (0)3
13 44 13 2

12 ( )
;

q
C e a

h 


   ;   0 (0)3
23 55 23 2

12 ( )
;

q
C e a

h 


             (33) 

3
3

1
( ) ;

2

q
q

h
      23

3
1

( ) ( ) ;
4

q
q

h
      1, 2,   

где 1 2,p p  — давления на внешних поверхностях оболочки. Макси-

мальные значения касательных напряжений достигаются на средин-

ной поверхности, где 
1

(0)
4

  : 

(0)
13max 44 13 2

3
;C e a

h     (0)
23max 55 23 2

3
.C e a

h                  (34) 

Метод численного решения сопряженной задачи. Для числен-
ного решения сопряженной задачи использовался пошаговый метод, 
с двумя шагами по времени 1,t

 
2t . Максимальный крупный шаг 

1t по времени использовался для изменения граничных условий за-

дачи — входных данных набегающего потока и решения задачи 
внутреннего тепломассопереноса. На каждом шаге 1t  решение осу-

ществлялось в четыре этапа. 
Этап 1. Решение системы уравнений внутреннего тепломассопе-

реноса (11)–(20). Это решение осуществлялось численным конечно-
разностным методом с использованием метода линеаризации и неяв-
ной разностной схемы, детали которого описаны в [11, 12]. Темпера-
тура w  поверхности конструкции, взаимодействующей с набегаю-
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щим газовым потоком,  на этом этапе полагалась известной и бралась 
с предыдущего временного шага по 1t . 

Этап 2. Осуществлялся цикл решения системы уравнений Навье – 
Стокса (1)–(4) с граничными условиями (5)–(9). После каждого при-
ращения на 1t  осуществлялся численный расчет системы уравнений 

Навье – Стокса с граничными (5) и начальными (1)–(8) данными по-
шаговым методом с мелким шагом 2 ,t  до установления потока. Чис-

ленный расчет осуществлялся методом трехмерного пограничного 
слоя [10] с расщеплением по физическим переменным, при котором 
сначала производился расчет уравнений идеального газа методом лен-
точных адаптивных сеток с применением схемы TVD, а затем — ре-
шение уравнений вязкого газа с применением факторизованных неяв-
ных разностных и методов матричной прогонки. 

В граничном условии теплообмена (5) при численном расчете  
тепловой поток на твердой стенке s s sq    n , вообще говоря, не-

известный, вычислялся по формуле 0( )s wq     , где 3 (Fo)k g

H
   — 

коэффициент теплообмена; H — толщина стенки материала; 3  — 

коэффициент теплопроводности стенки оболочки в поперечном 
направлении; (Fo)g  — безразмерный коэффициент теплообмена, за-

висящий от параметра Фурье конструкции материала 3 0Fo
s s

t

c H





; t0 — 

характерное «медленное» время задачи. Функция (Fo)g  рассчитыва-
лась заранее, с помощью предварительного численного решения од-
номерной задачи теплопроводности для пластины при различных 
значениях параметра Fo . С учетом такой аппроксимации теплового 
потока sq  граничное условие (5) было выбрано в следующем виде: 

:w  4 4
0( ) .w s w g e          n                  (35) 

Далее это условие присоединялось к системе (1)–(4), в результате 
совместно с вычислением параметров v , ,  , p  в области внешнего 
газового потока, обтекающего конструкцию, вычислялась температу-
ра стенки w . 

Этап 3. Осуществлялось решение системы уравнений термоупру-
гости оболочечной конструкции (22)–(24) с помощью метода конеч-
ного элемента, подробности этого метода решения задачи изложены 
в [18—21]. 

Этап 4. После решения задачи термоупругости осуществлялся 
расчет термонапряжений в оболочке с помощью формул (32), (33). 
Далее осуществлялся переход на следующий шаг по времени 1.t  
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Результаты численного моделирования. На рис. 1–4 представ-
лены результаты численного моделирования обтекания фрагмента 
корпуса модельного летательного аппарата гиперзвуковым потоком 
газа на высоте 15 км. Начальные условия и скорость набегающего 
потока (граничное условие на входной границе) были заданы равны-

ми  и имели вид: 30,195 кг/м ;   0 м/с ;x yv v   1800 м/с ;zv   

12346 Па.p   Значения размерных параметров задачи были приняты 

следующими: 0 293K;   1 0,8   и 2 0,3;   0,3Вт/(м K);s    
31800 кг/м ;s   0,8 кДж/(кг K).sc    

 

Рис. 1. Распределение плотности газового потока ,  кг/м3, 

набегающего на конструкцию ГЛА в момент времени t = 0 

 

Рис. 2. Распределение давления газового потока ,p  Па, 
набегающего на конструкцию ГЛА в момент времени t = 0 
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Рис. 3. Распределение температуры газового потока   K, 

набегающего на конструкцию ГЛА в момент времени t = 0 

 

Рис. 4. Распределение продольной скорости газового по-
тока  ,v   м/с,  набегающего  на  конструкцию ГЛА в мо- 

мент времени t = 0 
 

Численное решение с хорошим разрешением воспроизводит кар-
тину обтекания фрагмента корпуса гиперзвуковым потоком: в крити-
ческой точке ЛА формируется скачок уплотнения, а в окрестности 
поверхности конструкции образуется ударная волна. Максимум 
плотности, давления и температуры приходится на критическую точ-
ку носка аппарата, в которой температура потока достигает 2000 K.  

На рис. 5–7 представлены результаты численных расчетов полей 
внутреннего тепломасспереноса в оболочке конструкции ГЛА на 
нижней его поверхности на удалении 30 R от критической (контроль-
ной) точки, где R − радиус затупления ГЛА в критической точке. На 
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рис. 5 показано распределение температуры по толщине оболочки 
для семи различных моментов времени 1 7,...,t t  полета ГЛА, где 

30,5 /x q h   — безразмерная координата по толщине оболочки. 

 

Рис. 5. Распределение перепада тем-

пературы    , °С, по безразмер-

ной координате x в контрольной точ-
ке оболочки в различные моменты  

времени полета ГЛА 

Рис. 6. Распределение концен-

трации полимерной фазы 
b



композита по безразмерной ко-
ординате х оболочки для раз-
личных моментов времени по- 

лета ГЛА 

 
На рис. 6 показано распределение концентрации полимерной фазы 

по толщине оболочки для тех же семи моментов времени. На рис. 7 
представлено распределение концентрации пиролитической фазы по 
толщине оболочки для различных моментов времени. 

 

 

 
Рис. 7. Распределение концен-
трации пиролитической фазы 

b
  композита по безразмерной 

координате х в контрольной 
точке оболочки в различные 
моменты времени полета ГЛА 

Рис. 8. Распределение температуры, K, по-
верхности оболочки ГЛА в момент време- 

ни t = t7 
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На рис. 8 показано распределение температуры по поверхности 
оболочки в момент времени t7 полета. 

Терморазложение полимерной фазы композита приводит к обра-
зованию большого количества газообразных продуктов в порах ком-
позиционного полимерного материала оболочки корпуса. Ввиду низ-
кой газопроницаемости композита образующиеся газы не успевают 
отфильтровываться во внешний газовый поток и создают внутреннее 
поровое давление. Распределение внутрипорового давления в обо-
лочке показано на рис. 9 и 10 в различные моменты времени. 

Терморазложение полимерной фазы композита приводит к обра-
зованию большого количества газообразных продуктов в порах ком-
позиционного полимерного материала оболочки корпуса. Ввиду низ-
кой газопроницаемости композита образующиеся газы не успевают 
отфильтровываться во внешний газовый поток и создают внутреннее 
поровое давление. Распределение внутрипорового давления в обо-
лочке показано на рис. 9 и 10 в различные моменты времени. 

  

Рис. 9. Распределение максимального 
значения  порового  давления  pm,  ГПа,  в 

момент времени t = t7 

Рис. 10. Распределение порового 
давления p, атм, газообразных 
продуктов терморазложения по-

лимерной фазы 
p

  композита по 

безразмерной координате х в кон-
трольной   точке  оболочки  в  раз- 

личные моменты времени 

 
На рис. 11 показано распределение коэффициента изменения 

упругих свойств композита 1a  по толщине оболочки для разных мо-

ментов времени, на рис. 12 — распределение значений тепловой про-

дольной деформации 1


 по толщине оболочки для четырех кон-

трольных точек в различные моменты времени. Характерной 
особенностью этих функций является их немонотонность: в зоне  по-
вышенной температуры (по толщине оболочки) происходит рост зна-
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чений тепловой деформации 1


, однако при переходе через условную 

точку начала интенсивного терморазложения происходит уменьше-
ние тепловой деформации, обусловленное образованием пиролитиче-
ского остатка. Это уменьшение сказывается на значениях тепловых 
напряжений 11 22,   в оболочке. 

 
 

Рис. 11. Распределение коэффици-
ента изменения упругих свойств 

композита 
θ1

  по безразмерной 

координате х в контрольной точке 
оболочки в различные моменты 
времени полета ГЛА 

Рис. 12. Распределение 

тепловой деформации 1


  

по безразмерной координа-
те х в контрольной точке B 
оболочки в различные мо-
менты времени полета ГЛА 

 

На рис. 13 показано распределение 
значений тепловой поперечной деформа-

ции 3


 по толщине оболочки для четырех 
контрольных точек в различные моменты 
времени.  Значения этой деформации пре-

восходят значения 1


, поскольку матрица 
обладает значительно большим коэффи-
циентом теплового расширения, чем во-

локна. Так же как и функция 1


, деформа-

ция 3


 немонотонно распределена по 
толщине оболочки: в зоне  повышенной 
температуры (по толщине оболочки) про-

исходит рост значений 3


, при переходе 
через условную точку начала интенсивного терморазложения проис-

ходит уменьшение значений 3


, обусловленное образованием пиро-

 

Рис. 13. Распределение тепло-

вой деформации 3


  по без-

размерной координате х тол-
щины в контрольной точке 
оболочки в различные момен- 

ты времени полета ГЛА 
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литического остатка, причем, в отличие от 1


, тепловая деформация 

3


 с определенного момента становится отрицательной, поскольку 
происходит усадка матрицы (см. рис. 13). Появление усадки вызыва-
ет образование усадочных напряжений 33  в нагретом подповерх-
ностном слое оболочки. 

В процессе нагрева сжимающее окружное напряжение 22 ( / 2)h  во 
всех контрольных точках постепенно увеличивает свои значения, вме-
сте с этим увеличиваются и значения максимальных растягивающих 
значений окружного напряжения на периферийной части оболочки 
ближе к кромкам. В момент времени tm возникает пик положительных 
растягивающих напряжений 22 ( / 2)h , обусловленный термодеструк-
цией композита, вследствие которой возрастает поровое давление газо-
образных продуктов терморазложения матрицы (рис. 14). 

 

Рис. 14. Распределение максимального окружного напря-

женийя 22 ( /2)h , ГПа, на внутренней поверхности обо- 

лочки в момент времени t = t7 

 

Рис. 15. Распределение максимального поперечного 

напряжения 33 , ГПа, в оболочке в момент времени t = t7 
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На рис. 15, 16 показано распределе-
ние поперечного напряжения 33  по 

толщине оболочки в различные моменты 
времени полета ГЛА. Графики показы-
вают, что в подповерхностном слое после 
начала терморазложения полимера воз-
никает значительный максимум напря-
жения 33 , обусловленный ростом поро-

вого давления газообразных продуктов 
термодеструкции. 

Из этих графиков видно, что в зоне 
наибольшего нагрева происходит значи-
тельное возрастание положительных 
(растягивающих) значений поперечных 
напряжений 33 . Причиной такого роста 

поперечных напряжений является, главным образом, рост порового 
давления газообразных продуктов термодеструкции в подповерх-
ностном слое оболочки, а также возникновение усадочных деформа-
ций. К моменту времени t6 значения поперечных напряжений на 
нижней части оболочки достигают значений в 0,13 ГПа, что значи-
тельно превышает предел прочности композитной оболочки в попе-
речном направлении. В результате, в этой части оболочки может воз-
никнуть разрушение по типу расслоения, при котором верхние слои 
ткани композита отслоятся от остальной части материала. Аналогич-
ное явление может произойти и на верхней части оболочки к момен-
ту tm, поскольку поперечные напряжения на верхней чаcти оболочки 
начинают расти и достигают значений в 0,06 ГПа, что хотя и меньше 
значений в нижней части оболочки, но также сравнимо с пределом 
прочности материала в поперечном направлении. 

Выводы. Предложенный метод численного моделирования поз-
воляет осуществлять расчеты сопряженных аэрогазодинамических и 
термомеханических процессов в композитных конструкциях высоко-
скоростных летательных аппаратов с учетом процессов термоде-
струкции в полимерных композитах, процессов внутреннего тепло-
массопереноса, изменения упругих характеристик при нагреве. 
Проведенные численные расчеты сопряженных процессов для мо-
дельной конструкции ГЛА показали, что наиболее вероятным меха-
низмом нарушения работоспособности полимерной композитной 
оболочки ГЛА является расслоение его конструкции. Причиной ве-
роятного расслоения является терморазложение полимерной матри-
цы композиционного материала, происходящее при температуре 
400…600 оС, а также низкая пористость материала и, как следствие, 

 

Рис. 16. Распределение попе-

речного напряжения 33  по 

безразмерной координате х  
в контрольной точке оболочки 
в различные моменты времени 
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низкая проницаемость по отношению к газообразным продуктам 
терморазложения, фильтрующимся по порам. 

 
Исследование выполнено за счет средств Задания № 1.445.2014/К Ми-

нобрнауки РФ, гранта Российского научного фонда (проект №14-19-00847) 
и гранта РФФИ № 12-08-000998-а. 
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Computational modeling of conjugated gasdynamic 

and thermomechanical processes in composite structures 
of high speed aircraft 

© Yu.I. Dimitrienko, M.N. Koryakov, A.A. Zakharov, A.S. Stroganov 

Bauman Moscow State Technical University, Moscow, 105005, Russia 
 

In the article we propose an algorithm for the numerical simulation of conjugate gasdy-
namic and thermomechanical processes in composite structures of high-speed aircraft. 
The algorithm allows calculating all parameters of the three-dimensional gasdynamic 
flow near the surface of the aircraft, heat exchange on the surface, heat and mass trans-
fer processes in the internal structure of thermodestructive polymer composite, as well as 
processes of composite construction thermodeformation, including the effects of changes 
in the elastic characteristics of the composite, variable thermal deformation, shrinkage 
caused by thermal degradation, building up interstitial gas pressure in the composite. An 
example of numerical simulation of conjugated processes in a model composite construc-
tion of high-speed aircraft illustrates the possibilities of the proposed algorithm. 
 
Keywords: conjugated processes, aerogasdynamics, thermomechanics, hypersonic flows, 
heat and mass transfer, thermodestruction, composites, composite materials, thermal de-
formation, pore pressure, thermal strains, bundle. 
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