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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.

Ключові слова: аеродинамічні характеристики, алгоритм розрахунку, відхилення наконечника, над-
звукове обтікання, ракета, управління польотом.

This paper presents a marching algorithm for the calculation of supersonic flow past a tilting-nose rocket. A
feature of the algorithm is that the marching direction of supersonic flow calculation for the nose does not coin-
cide with that for the main part of the rocket surface. Because of this, at first flow past the nose is calculated in a
cylindrical coordinate system, the flow field parameters being stored at marching cross-sections. The start and the
end of the parameter storage interval in the flow field are determined from the condition of the intersection of the
bow shock wave with a plane in which an initial flow field is to be specified for the calculation of flow past the
main part of the rocket surface. The flow field is interpolated in two stages, First, in the cylindrical coordinate
system bound to the main part of the rocket surface in the initial data plane, the radial coordinates of the bow
shock wave are determined at meridional sections.  From the radial coordinates of points on the rocket surface and
the bow shock wave, new computational grid node coordinates are determined at meridional sections in the cylin-
drical coordinate system of the main part. Using the new computational grid coordinates specified in the cylindri-
cal coordinate system of the main part, old coordinates specified in the cylindrical coordinate system of the nose
are determined with the use of expressions that relate the two coordinate systems to each other. The flow parame-
ters at a point with the calculated coordinates are calculated using linear interpolation of the stored flow field
parameters in the cylindrical coordinate system bound to the nose. The calculated flow field is used as initial data
for the marching calculation of the main part of the rocket,

The paper presents the results of calculation of the aerodynamic characteristics of a tilting-nose rocket in a
supersonic flow at different values of the nose angle. The proposed algorithm may be used in a prompt calculation
of the aerodynamic characteristics of rockets with tilting elements. In doing so, use may be made of a standard
program of rocket flow calculation with an added block for the storage and interpolation of the flow field in a
tilted cylindrical coordinate system with a shifted origin, which allows the marching direction to be changed,

Keywords: aerodynamic characteristic, computational algorithm, nose tilt, supersonic flow, rocket, flight
control.

Вступ. Стійкість польоту ракети уздовж заданої траєкторії є основною
вимогою, що пред'являється при розробці і створенні ракети. Розрізняють три
основні схеми аеродинамічного управління [1] – [3]: управління за схемою
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«качка» з невеликим відхиленням оперення в носовій частині ракети, управ-
ління за допомогою крила (з відхиленням основної несучої поверхні, розта-
шованої поблизу центра мас тіла) і управління за допомогою хвостового опе-
рення. Система управління коригує рух ракети шляхом відхилення аероди-
намічних поверхонь. Можуть використовуватися також струменеві органи
управління [4], які зазвичай розміщуються в хвостовій частині ракети і пра-
цюють при невеликих швидкісних напорах. У статті розглядаються аероди-
намічні способи управління рухом ракети, що пов’язані зі зміною розподілу
тиску вздовж поверхні ракети за рахунок відхилення елементу її поверхні.

Вибір концепції управління залежить від місця докладання керуючого
зусилля. Кожна з компоновок, для якої управління здійснюється за рахунок
відхилення аеродинамічних поверхонь, має свої переваги і недоліки [1]. Не-
доліком схеми управління з оперенням в носовій частині ракети є можливе
зменшення ефективності управління внаслідок інтерференції переднього
оперення з поверхнею крила. Управління за допомогою крил зручно тим, що
досягається швидкий відгук системи, тому що крила є основним джерелом
підйомної сили. Положення крил підбирається таким чином, щоб кут атаки
корпусу залишався мінімальним. Ракети нормальної схеми (з хвостовим опе-
ренням) найбільш поширені тому, що відхилення хвостового оперення прак-
тично не порушує обтікання основної частини ракети, а недолік такої схеми
полягає в тому, що на ефективність хвостового оперення справляє помітний
вплив інтерференція з передньою частиною ракети.

Крім перерахованих вище компоновок ракет можливо застосування ком-
понувань, в яких управління польотом ракети здійснюється нетрадиційними
засобами, наприклад, за рахунок відхилення конічних елементів поверхні ко-
рпусу ракети: носової частини (наконечника) [5] або хвостової частини. Для
ефективного управління польотом ракети необхідно знати коефіцієнти сума-
рних аеродинамічних сил і моментів, що діють на ракету в залежності від
умов польоту і кутів відхилення органів управління. Нижче розглядаються
питання розрахунку аеродинамічних характеристик (АДХ) ракети з ураху-
ванням відхилення її носової частини.

Існуюча тенденція розрахунку АДХ ракет полягає в використанні мето-
дів встановлення за часом як при розрахунку в’язких, так і нев’язких течій
газу [6], [7]. Якщо використання методів встановлення оправдано при виник-
ненні у полі течії дозвукових областей, то для надзвукових течій значно ефе-
ктивніше використовувати маршові методи розрахунку, які на порядки зме-
ншують терміни отримання результатів і менш вимогливі до ресурсів
комп’ютерів.

Метою даної роботи є розробка алгоритму маршового розрахунку над-
звукового обтікання ракети з носовою частиною, що відхиляється. Особли-
вість алгоритму, що розглядається, полягає в тому, що маршові напрямки
розрахунку надзвукового обтікання носової частини та основної ділянки по-
верхні корпусу ракети не збігаються.

Системи координат. Розглядається надзвукове обтікання ракети з від-
хиленою носовою частиною. Корпус ракети представляється у вигляді носо-
вої частини – наконечника і основної ділянки, які стикуються зі зламом осей
в деякому поперечному перерізі, нормальному до осі носової частини. Нако-
нечник відхиляється в площині симетрії течії – площині, в якій лежить век-
тор швидкості потоку, що набігає, і осі симетрії наконечника і основної діля-
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нки корпусу ракети. На рис. 1 в площині симетрії течії показані системи ко-
ординат, що використовуються при розрахунку ракети з відхиленим наконе-
чником.

Вводяться дві декартові системи координат – основна 1111 zyxO , що прив'-
язана до наконечника тіла, і зміщена 2222 zyxO , що пов'язана з основною ді-
лянкою тіла. Точка 2O початку зміщеної системи координат 2222 zyxO має
координати  00 , yx в системі координат 1111 zyxO . Вісь 22xO системи коор-
динат 2222 zyxO відхилена на кут  щодо осі 11xO системи координат

1111 zyxO . Позитивне значення кута відхилення  відповідає повороту осі

22xO проти годинникової стрілки до суміщення її з віссю 11xO . Вісь 11xO
системи координат 1111 zyxO направлена вздовж осі наконечника тіла, а вісь

22xO системи координат 2222 zyxO вздовж осі основної ділянки тіла. Осі

11yO і 22 yO спрямовані вгору, а напрямок осей 11zO і 22zO систем коорди-
нат 1111 zyxO і 2222 zyxO задається таким чином, щоб ці системи були прави-
ми. Площини 111 yOx і 222 yOx цих систем координат збігаються з площиною
симетрії тіла.

Системи координат 1111 zyxO і 2222 zyxO пов'язані співвідношеннями

0221 sincos xyxx   ; 0221 sincos yxyy   ; 21 zz  . (1)

Співвідношення зворотного зв'язку систем координат 2222 zyxO і

1111 zyxO мають вигляд

  sincossincos 00112 yxyxx  ;

  cossincossin 00112 yxyxy  ; (2)

12 zz  .

З декартовими системами координат 2222 zyxO і 1111 zyxO зв'яжемо цилін-
дричні системи координат 1111  rO і 2222  rO

11 x ; 111 cosry  ; 111 sinrz  ;

22 x ; 222 cosry  ; 222 sinrz  . (3)

Рис. 1
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Розглядається область течії, що знаходиться справа від площини симет-
рії, для якої   10 і   20 .

Використовуючи співвідношення (1) і (2), отримуємо співвідношення
зв'язку координат системи 1111  rO з координатами системи 2222  rO

02221 sincoscos xr   ;

 202222
22

21 coscossinsin yrrr   ; (4)

  2121 sinsin  rr .

Співвідношення зворотного зв'язку координат системи 2222  rO з коор-
динатами системи 1111  rO мають вигляд

  sincossincoscos 001112 yxr  ;

 2001111
22

12 cossinsincoscossin  yxrrr  ; (5)

  1212 sinsin  rr .

Для обчислення кута 2 можна також використовувати співвідношення
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де  22arctan yz , з використанням декартових координат 2y , 2z точки,
що отримані за співвідношенням (2).

Аналогічним чином обчислюється кут 1
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де  11arctan yz з використанням декартових координат 1y , 1z точки,
отриманим за співвідношенням (1).

При розрахунку надзвукового обтікання ракети з відхиленим наконечни-
ком спочатку здійснюється обтікання носової частини корпусу ракети в цилі-
ндричній системі координат 1111  rO , при цьому параметри поля плину запа-
м'ятовуються у поперечних маршових перерізах n

11   ( Nn ,...,1 , де N –
кількість поперечних перерізів). Початок ini

11   і кінець endN
11   промі-

жку запам'ятовування параметрів поля течії визначаються з умови перетину
головної ударної хвилі з площиною 0

22   (координата 0
2 вважається за-

даною), в якій має бути задано початкове поле плину для розрахунку обті-
кання основної ділянки поверхні корпусу ракети. Ця площина перпендикуля-
рна до осі основної ділянки поверхні корпусу ракети і відхилена щодо осі
носової частини ракети на кут відхилення  . На проміжку запам'ятовування
параметрів потоку endini

111   визначається кількість поперечних перері-
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зів N для запису полів плину, які використовуються при формуванні почат-
кового поля плину у площині 0

22   для розрахунку надзвукового обтікання
основної ділянки поверхні корпусу ракети в поверненій циліндричній системі
зі зміщеним початком координат.

Інтерполяція поля плину у площині 0
22   здійснюється у два етапи.

Спочатку в циліндричній системі координат, що пов'язана з основною ділян-
кою поверхні корпусу ракети, у площині початкових даних 0

22   визнача-
ються радіальні координати головної ударної хвилі  ii rS 22  в меридіона-

льних площинах const i
22  ( Ni ,...,1 , де N – кількість меридіона-

льних площин розрахункової сітки). По радіальним координатам точок на
поверхні тіла  jj rB 22  та на головній ударній хвилі  jj rS 22  в мериді-
ональних площинах j

2 визначаються нові радіальні координати вузлів роз-
рахункової сітки ( r

ji Njr ,...,1,,
2  , де rN – кількість вузлів розрахункової

сітки у радіальному напрямку) в циліндричній системі координат 2222  rO ,
що пов'язана з основною ділянкою поверхні корпусу ракети. За новими коор-
динатами вузлів розрахункової сітки  ijir 2

,
2

0
2 ,,  , заданими в циліндричній

системі координат 2222  rO основної ділянки поверхні корпусу ракети, ви-
значаються відповідні координати  111 ,,  r в циліндричній системі коорди-
нат 1111  rO , що пов’язана с носовою частиною, з використанням формул (4),
(7) зв'язку двох циліндричних систем координат.

Для обчислення параметрів потоку в точці з отриманими координатами
 111 ,,  r використовується лінійна інтерполяція записаних полів течії з па-
раметрами плину в перерізах i

11   ( ni ,...,1 ) циліндричної системи коор-
динат 1111  rO , що пов'язана з носовою частиною корпусу ракети. Отримані
компоненти вектора швидкості  111 ,, wvu в циліндричній системі координат

1111  rO , перепроєктуються в циліндричну систему координат 2222  rO у
компоненти  222 ,, wvu . Формули зв'язку компонент вектора швидкості в ци-
ліндричних системах координат 1111  rO і 2222  rO мають вигляд:

   sinsincoscos 111112 wvuu  ;

 
   ;cossincossincos

sinsincos

211111

211112




uwv
wvv




(8)

 
   .cossincossincos

sincossin

211111

211112




uwv
wvw




Отримане поле течії використовується у якості початкового для продов-
ження маршового розрахунку надзвукового обтікання основної частини по-
верхні корпусу ракети в циліндричній системі координат 2222  rO . Після чо-
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го вектори аеродинамічної сили і моменту, що діють на основній ділянці ко-
рпусу ракети, перераховуються у циліндричну систему координат 1111  rO .

Алгоритм розрахунку. Алгоритм розрахунку обтікання ракети з відхи-
леним наконечником може бути представлено таким чином:

– розрахунок починається з маршового розрахунку обтікання наконечни-
ка ракети уздовж осі 11O в циліндричній системі координат 1111  rO для

0
11   ( 0

1 – переріз, в якому задано поле початкових даних для наконечни-
ка ракети):

а) в процесі маршового розрахунку обтікання наконечника з використан-
ням співвідношень (5) знаходиться перша точка ini

11   перетину головної

ударної хвилі з площиною 0
22   , в якій задаються початкові дані для роз-

рахунку обтікання основної ділянки поверхні тіла;
б) далі періодично записуються поля плину в поперечних перерізах

ini
11   , які будуть використані при формуванні початкових даних в перерізі
0
22   (запис полів плину здійснюється на ділянці від початку ini

11   і до

кінця end
11   перетинів головний ударної хвилі з площиною 0

22   );
в) запис полів плину в поперечних перерізах const1  завершується в

перерізі end
11   , за яким припиняються перетини головної ударної хвилі з

площиною 0
22   у всіх меридіональних площинах consti

1  ;

– здійснюється інтерполяція поля плину в перерізі 0
22   циліндричної

системи координат 2222  rO з використанням записаних полів в перерізах
n

11   (де Nn ,...,1 , ini
1

1
1   , endN

11   ) по співвідношенням (4), при
цьому компоненти вектора швидкості, що отримані в системі координат

1111  rO , перепроєктуються в систему координат 2222  rO з використанням
співвідношень (8);

– далі з використання отриманого початкового поля плину в перерізі
0
22   здійснюється маршовий розрахунок обтікання основної ділянки кор-

пусу ракети уздовж осі 22O в системі координат 2222  rO .
Особливість програмної реалізації вищеописаного алгоритму розрахунку

полягає в тому, що при маршовому розрахунку обтікання як наконечника, так
і основної ділянки поверхні корпусу ракети використовується існуюча про-
грама [8] розрахунку обтікання вісесиметричних тіл під кутами атаки. У цю
програму додається блок формування початкового поля потоку для розраху-
нку обтікання основної ділянки поверхні корпусу ракети, що використовує
пораховане поле потоку навколо відхиленого наконечника тіла. Формування
початкового поля для основної ділянки тіла здійснюється в площині попере-
чного перерізу 0

22   системи координат 2222  rO з використання полів

плину в перерізах n
11   (де Nn ,...,1 , ini

1
1
1   , endN

11   ), що були
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отримані в системі координат 1111  rO при маршовому розрахунку обтікання
наконечника тіла.

Результати розрахунків. Нижче наведені результати розрахунків над-
звукового обтікання корпусу ракети з відхиленим наконечником, що були
здійснені у наближенні нев’язкого газу з використанням запропонованого
алгоритму та явної схеми Годунова [9] на розрахунковій сітці N 37,

rN 41. Крок вздовж маршового напрямку розраховувався для числа Куран-
та КФЛ=0,9. Вісесиметрична форма поверхні корпусу ракети радіусу затуп-
лення R 0,05 м задана в циліндричній системі координат 1111  rO коорди-

натами трьох точок: 1x 0,85 м, 1r 0,179 м , 2x 2,5 м, 2r 0,179 м,
3x 3,0 м, 3r 0,25 м.
З використанням вищезазначених параметрів розрахункової сітки термі-

нові витрати роботи процесору на розрахунок одного варіанта (для заданих
значень числа Маха M , кута атаки  , кута відхилення наконечника  ) не
перевищують однієї хвилини для комп’ютера з тактовою частотою процесору
3,2 ГГц, в той же час термінові витрати на розрахунок такого варіанта мето-
дом встановлення за часом потребують декількох годин.

На рис. 2 показані графіки залежностей коефіцієнтів аеродинамічних ха-
рактеристик: а) – коефіцієнта сили спротиву xC , б) – коефіцієнту підйомної

сили yC , в) – коефіцієнта моменту тангажа mC від кута атаки  для кутів

відхилення носової частини ракети  -9º, -6º, -3º, 3º, 6º, 9º для числа Маха
M 4. Цифри 1 – 7 на рис. 2 відповідають значенням кута  : 1 –  0, 2 –
 3º, 3 –  6º, 4 –  9º, 5 –  -3º, 6 –  -6º, 7 –  -9º,
З рис. 2, а) видно, що з ростом кута  коефіцієнт сили опору xC збіль-

шується з ростом кута  для кутів 0 і зменшується для кутів 0 .
Коефіцієнти підйомної сили yC (рис. 2, б)) та моменту тангажа mC

(рис. 2, в)) збільшуються з ростом кута атаки  незалежно від знаку  , при-
чому значення yC і mC для негативних кутів відхилення ( 0 ) більше, ніж

для позитивних кутів 0 , при однакових кутах атаки  . Якщо при відсу-
тності відхилення ( 0 ) коефіцієнти yC і mC мають однакові знаки як при

0 , так і при 0 , то для позитивних кутів відхилення ( 0 )
з’являються області кутів атаки 21   , в яких yC і mC мають різні

знаки. Рис. 3 демонструє появу області, де yC і mC мають різні знаки в діа-

пазоні кутів атаки 2º   3º, для кута відхилення носової частини ракети
 6º. Похідні залежностей yC ( ) і mC ( ) слабо відрізняються у точці їх

перетину, що призводить до розширення зони з різними знаками yC і mC .
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а)

б)

в)

Рис. 2
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Рис. 3

У областях, де yC і mC мають різні знаки, можливо порушення стійкості
польоту ракети. На рис. 4 показані графіки залежностей коефіцієнта центра
тиску dC від кута атаки  >0 для різних кутів відхилення  .

Рис. 4

Для коефіцієнта центра тиску dC маємо: 1 0,5º, 2 2,0º для  3º;
1 1,0º, 2 3,0º для  6º; 1 1,5º, 2 4,0º для  9º.
Тобто з ростом кута  діапазон кутів атаки з порушеннями стійкості по-

льоту розширюється. Для негативних кутів відхилення ( 0 ) області по-
рушення стійкості польоту не з’являються при 0 .

Рис. 5
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На рис. 5 показані графіки залежностей коефіцієнта центра тиску dC від
кута атаки в більш широкому діапазоні кутів атаки -10º≤ ≤10º для кутів від-
хилення  6º (лінії 3) і  -6º (лінії 6). Для негативних кутів відхилення
( 0 ) області порушення стійкості польоту також з’являються при 0  .

Отримані результати щодо впливу кута відхилення наконечника ракети
на її АДХ мають попередній характер і потребують проведення подальших
досліджень для різних компонувань та подовжень носових частин ракет при
різних числах Маху плину, що набігає.

Висновки. Розроблено алгоритм маршового розрахунку надзвукового
обтікання ракети з носовою частиною, що відхиляється, в якому маршові на-
прямки розрахунку надзвукового обтікання носової частини та основної ді-
лянки поверхні корпусу ракети не збігаються. Особливість програмної реалі-
зації вищеописаного алгоритму розрахунку полягає в тому, що при маршо-
вому розрахунку обтікання як наконечника, так і основної ділянки поверхні
корпусу ракети можуть використовуватися програми розрахунку обтікання
вісесиметричних тіл під кутами атаки. У ці програми додається блок форму-
вання початкового поля потоку для розрахунку обтікання основної ділянки
поверхні корпусу ракети, в якому використовується пораховане поле потоку
навколо відхиленого наконечника тіла.

З результатів щодо впливу кута відхилення наконечника ракети на її
АДХ витікає, що порушення стійкості польоту ракети виникають при пози-
тивних кутах відхилення  >0 для кутів атаки  >0, а при негативних кутах
відхилення  <0 для кутів атаки  <0. Отримані результати мають поперед-
ній характер і потребують проведення подальших досліджень.
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