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Запропоновано алгоритм маршового розрахунку надзвукового обтікання ракети з носовою части-
ною, що відхиляється. Особливість алгоритму, який розглядається, полягає в тому, що маршові напрямки
розрахунку надзвукового обтікання носової частини та основної ділянки поверхні ракети не збігаються.
Тому спочатку здійснюється розрахунок обтікання носової частини тіла в циліндричній системі коорди-
нат, при цьому параметри поля потоку запам'ятовуються у поперечних маршових перерізах. Початок і
кінець проміжку запам'ятовування параметрів поля течії визначаються з умови перетину головної ударної
хвилі з площиною, в якій має бути задано початкове поле потоку для розрахунку обтікання основної діля-
нки поверхні ракети. Інтерполяція поля потоку здійснюється у два етапи. Спочатку в циліндричній систе-
мі координат, що пов'язана з основною ділянкою поверхні тіла, у площині початкових даних визначають-
ся радіальні координати головної ударної хвилі в меридіональних площинах. За радіальними координата-
ми точок на поверхні тіла та на головній ударній хвилі в меридіональних площинах визначаються нові
координати вузлів розрахункової сітки в циліндричній системі координат, пов'язаної з основною ділянкою
поверхні тіла. За новими координатами вузлів розрахункової сітки, заданими в циліндричній системі ко-
ординат основної ділянки, визначаються відповідні координати в циліндричній системі координат, що
пов’язана с носовою частиною, з використанням формул зв'язку двох циліндричних систем координат.
Для обчислення параметрів потоку в точці з отриманими координатами використовується лінійна інтер-
поляція записаних полів течії з параметрами потоку в циліндричній системі координат, що пов'язана з
носовою частиною тіла. Отримане поле течії використовується у якості початкового для продовження
маршового розрахунку обтікання основної частини поверхні ракети.

Наведено результати розрахунків аеродинамічних характеристик при надзвуковому обтіканні ракети
з носовою частиною, що відхиляється, для різних кутів її відхилення. Запропонований алгоритм може
бути використаний для оперативного розрахунку аеродинамічних характеристик ракет з елементами, що
відхиляються. При цьому може використовуватися стандартна програма розрахунку обтікання ракети, в
яку додається блок запису та інтерполяції поля потоку в відхиленій циліндричній системі зі зміщеним
початком координат, що дозволяє змінювати напрямок маршового розрахунку.
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