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РОЗРАХУНОК АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК  

НАДЗВУКОВИХ ОПЕРЕНИХ ОСЕСИМЕТРИЧНИХ ТІЛ ОБЕРТАННЯ  
 
Предметом дослідження в статті є аеродинамічні сили, що виникають при польоті надзвукових опе-
рених тіл обертання типу некерованих реактивних снарядів. Метою роботи є розробка методики ро-
зрахунку коефіцієнтів рівнодіючих аеродинамічних сил і моментів надзвукових оперених тіл обертання 
типу некерованих реактивних снарядів при обтіканні під кутом атаки з до-, транс- і надзвуковими 
швидкостями за кресленнями їх зовнішніх контурів. Завдання: використовуючи сучасні програмні ком-
плекси та дані льотних експериментів, розробити методику розрахунку розподілу нормальніх і дотич-
них напружень по поверхні надзвукового опереного тіла обертання, їх рівнодіючих та аеродинамічних 
коефіцієнтів при до-, транс- і надзвукових швидкостях обтікання тіла під кутом атаки. Використа-
ними методами є: числове рішення рівнянь Нав’є–Стокса, використання двохпараметричних дифере-
нційних моделей пристінної турбулентної в’язкості, перевірка методики порівнянням результатів ро-
зрахунків з даними льотних експериментів і відомими даними по аеродинамічному опору об’єкта дос-
лідження. Отримані такі результати. На основі числового рішення рівнянь Нав’є–Стокса в рамках 
програмного комплексу ANSYS CFX з застосуванням γ-ReΘt SST-моделі пристінної турбулентності Ме-
нтера розроблена методика розрахунку аеродинамічних характеристик надзвукових оперених осеси-
метричних тіл обертання типу некерованих реактивних снарядів за кресленнями їх зовнішніх контурів 
при наявності кута атаки зустрічного потоку. За допомогою розробленої методики можливо обчис-
лити аеродинамічні коефіцієнти опору тертя, опору тиску і донного опору при до-, транс- та надзву-
кових швидкостях. Характеристики включають коефіцієнти поздовжньої аеродинамічної сили, попе-
речної аеродинамічної сили, аеродинамічного стабілізуючого моменту і координату центру тиску 
опереного тіла обертання. Для розрахунків були використані зовнішні контури некерованого реактив-
ного снаряда М-21ОФ. Розрахунки були проведені для чисел Маха зустрічного потоку в межах 
0,1  M∞  2,5. Аеродинмічні коефіцієнти розраховувались як функції числа Маха М∞. З метою визна-
чення числа Рейнольдса початку ламінарно-турбулентного переходу в приграничному шарі для даного 
типу літальних апаратів проведені розрахунки характеристик опору тертя і порівняння їх результа-
тів з льотними даними для двох зразків дослідницьких аерофізичних комплексів. Висновки. Наукова но-
визна отриманих результатів полягає в наступному: створена та пройшла апробування з залученням 
результатів льотних даних по числах Рейнольдса початку ламінарно-турбулентного переходу в приг-
раничних шарах методика розрахунку аеродинамічних коефіцієнтів опору надзвукових оперених осеси-
метричних тіл обертання типу некерованих реактивних снарядів за кресленнями їх зовнішніх контурів 
при обтіканні під кутом атаки на основі числового рішення осереднених за Рейнольдсом рівнянь Нав’є-
Стокса в рамках програмного продукту ANSYS CFX з застосуванням γ-ReΘt SST-моделі турбулентнос-
ті Ментера. Проведена верифікація результатів розрахунків на підставі їх порівняння з відомими зна-
ченнями аеродинамічних характеристик об’єкта дослідження при осесиметричному обтіканні. 
 
Ключові слова: осесиметричне оперене тіло обертання; до-, транс- та надзвукові швидкості обті-
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поперечної аеродинамічної сили; коефіцієнт аеродинамічного стабілізуючого моменту; координата 
центру тиску; програмний продукт ANSYS CFX; числове розв’язання рівнянь Нав’є–Стокса; γ-ReΘt 
SST-модель  пристінної турбулентності Ментера; числа Маха; числа Рейнольдса; верифікація резуль-
татів. 
 

Вступ 
 

Аналіз сучасного стану теоретичних основ та 
практичних методів розрахунку аеродинамічного 

опору оперених осесиметричних тіл обертання по-
казує, що традиційно відшукуються такі складові 
аеродинамічного опору: опір тертя тіла обертання, 
опір від підвищення тиску на головній частині тіла 
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обертання, донний опір, опір, створюваний оперен-
ням. Для всіх цих складових в існуючій літературі 
пропонуються методи розрахунку відповідних аеро-
динамічних коефіцієнтів, які мають як суто теорети-
чне походження, так і базуються на експеримента-
льних дослідженнях [1, 2].  

У цілому задача визначення аеродинамічних 
коефіцієнтів для окремих складових опору оперено-
го тіла обертання в широкому діапазоні до-, транс- і 
надзвукових швидкостей розрахунково-дослідним 
шляхом, навіть за умови осесиметричного обтікан-
ня, є достатньо складною. Особливістю більшості 
відомих методів є те, що вони мають певні обме-
ження і призначені для розрахунків окремих скла-
дових аеродинамічного опору в фіксованому діапа-
зоні швидкостей набігаючого потоку. У той же час, 
на етапі конструкторської розробки нових зразків 
літальних апаратів типу надзвукових некерованих 
оперених осесиметричних тіл обертання існує пот-
реба в проведенні балістичних розрахунків з метою 
перевірки відповідності запропонованої конструкції 
тактико-технічним вимогам по дальності польоту та 
іншим характеристикам траєкторії при умові зміни 
швидкості набігаючого потоку в широкому діапазо-
ні до-, транс- та надзвукових значень. Такі балістич-
ні розрахунки можуть бути виконані шляхом число-
вого інтегрування системи диференційних рівнянь 
зовнішньої балістики відповідного тіла обертання. 
Точність розрахунків залежить від того, наскільки 
достовірно на кожному кроці числового інтегруван-
ня обчислюються коефіцієнти складових сил аеро-
динамічного опору. Більш точні методи, як правило, 
передбачають і значно більший обсяг обчислень, 
абож існують у вигляді графічних залежностей, що 
робить їх незручними для прямого використання 
при балістичних розрахунках. У зв’язку з цим акту-
альним є розробка придатної для проведення баліс-
тичних розрахунків методики обчислення коефіціє-
нтів аеродинамічних сил і моментів оперених тіл 
обертання за кресленнями їх зовнішніх контурів у 
залежності від чисел Маха і Рейнольдса при до-, 
транс- та надзвукових швидкостях, що мають місце 
на траєкторії польоту, при осесиметричному обті-
канні і при наявності кутів атаки.  

Розробка розрахункових таблиць стрільби є не-
обхідним етапом створення та впровадження нових 
зразків артилерійського озброєння. На цьому етапі 
по кресленнях зовнішніх контурів снаряда та при 
відомих його початкових швидкостях проводяться 
розрахунки параметрів траєкторії: дальності польо-
ту, висоти траєкторії, кута падіння, часу польоту та 
ін.  Ці параметри при сучасному рівні розвитку балі-
стичних досліджень розраховуються на ПЕОМ шля-
хом числового інтегрування систем диференційних 
рівнянь руху снаряда. Зрозуміло, що при цьому 

фізична та математична моделі руху повинні по 
можливості точніше враховувати аеродинамічні 
сили, що діють з боку повітря на снаряд. Цій вимозі 
відповідають так звані „повні” системи диференцій-
них рівнянь. Вони містять рівняння, що описують 
рух центру мас снаряда та обертання снаряда відно-
сно центру мас. В них намагаються врахувати всі 
можливі складові аеродинамічних сил і момен-
тів [2]. У той же час розв`язання задачі зовнішньої 
балістики на підставі повної системи диференційних 
рівнянь руху снаряда потребує знання значної кіль-
кості коефіцієнтів аеродинамічних сил та моментів 
снаряда, що значно ускладнює відповідну задачу 
аеродинаміки.  

Розподілені по поверхні снаряда аеродинамічні 
сили опору в вигляді нормальних і дотичних напру-
жень в загальному випадку можна поділити на три 
складові: сили опору тертя (опір тертя);  сили опору, 
пов`язані з підвищенням тиску на головній частині і 
на обтічних поверхнях оперення (опір тиску); сили 
опору, пов`язані з розрідженням за донним зрізом 
снаряда і оперенням (донний опір) [1 - 3]. Величина 
кожного з компонентів аеродинамічного опору ви-
значається формою тіла та його головними розміра-
ми, режимом течії (тобто числами Маха, Рейнольд-
са) та температурним фактором. Існуюча на тепері-
шній час доступна інформація про результати екс-
периментальних досліджень та відомі теоретичні 
методи розрахунків окремих складових аеродинамі-
чного опору при детальному аналізі і професійному 
сприйнятті дозволяють створювати достатньо ефек-
тивні методики розрахунку складових аеродинаміч-
ного опору оперених і неоперених тіл обертання, 
поділяючи тіло на складові частини (головна части-
на, корпус, донний зріз, оперення та ін.) і враховую-
чи інтерференцію між цими складовими [1].  

Опір тертя – одна з вагомих складових аероди-
намічного опору тіл обертання, що при надзвукових 
швидкостях польоту складає 20% і більше від пов-
ного опору, а при дозвукових швидкостях – значно 
більшу долю загального опору. Як відомо, аероди-
намічний опір тертя в першу чергу залежить від 
режиму течії в приграничному шарі: ламінарного, 
перехідного або ж розвинутого турбулентного. У 
першому наближенні опір тертя тіл обертання роз-
раховують як для пластини при відомих числах 
Маха M∞ та Рейнольдса Re∞ [1, 4, 5]. Для його роз-
рахунку необхідно, перш за все, знати місце початку 
зони переходу від ламінарної форми течії до турбу-
лентної в приграничному шарі на тілі. По-друге, 
необхідні залежності, за якими проводяться розра-
хунки локального коефіцієнту тертя fс  при різних 
режимах течії в приграничному шарі. Для визначен-
ня локального коефіцієнту тертя в точці на поверхні 
тіла обертання у випадку турбулентного пригранич-
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ного шару можна застосувати асимптотичну теорію 
пристінної турбулентності, розроблену С. С. Кута-
теладзе та А. І. Леонтьєвим [5]. Теорія справедлива 
як при числах Рейнольдса Re , так і при їх до-
статньо великих значеннях. Заснований на цій теорії 
відомий метод розрахунку тепловіддачі та тертя 
Кутателадзе-Леонтьєва продемонстровував свою 
ефективність при вирішенні складних задач теплоо-
бміну і турбулентного тертя як в умовах внутріш-
нього обтікання (сопла, теплообмінники та ін.), так і 
при вирішенні задач аеродинаміки. Для визначення 
локального коефіцієнту тертя в точці на поверхні 
тіла обертання у випадку стисливого ламінарного 
приграничного шару можна скористатися залежнос-
тями, наданими в [4] для поздовжнього обтікання 
плоскої пластини. 

Для визначення опору тиску тіл обертання при 
надзвукових швидкостях польоту може застосовува-
тися теорія стрибків ущільнень [1, 6], що виникають 
при надзвуковому обтіканні на їх головних части-
нах. Вона дає змогу визначити кут нахилу стрибка 
та параметри потоку безпосередньо за стрибком 
ущільнення. Для подальшого вирішення задачі про 
розподіл параметрів потоку в околиці снаряда та на 
його поверхні за стрибком ущільнення можливо 
використати відомий в теорії надзвукової газової 
динаміки метод характеристик у поєднанні з теорі-
єю конічних течій [1, 6]. Метод характеристик все-
бічно розроблений для розв`язання рівнянь руху 
сталих надзвукових газових течій. Зміст методу 
характеристик, розробка якого належить проф. 
Ф. І. Франклю, зводиться до того, що рішення рів-
нянь газової динаміки знаходиться за допомогою 
рівнянь особливих ліній, які звуться характеристи-
ками та уявляють з себе лінії слабких збурень (лінії 
Маха), уздовж яких поширюються збурення в стис-
каємому середовищі. Знайшовши за допомогою 
характеристик значення тиску в окремих точках 
поверхні снаряда за стрибком ущільнення, його 
потім можна інтерполювати, наприклад поліномом 
Лагранжа, а потім інтегрувати по боковій поверхні 
снаряда, отримуючи таким чином значення сили 
хвильового опору і відповідного аеродинамічного 
коефіцієнту [11]. 

Розрахунок аеродинамічного опору тертя, опо-
ру тиску і донного опору неоперених та оперених 
тіл обертання можна виконати, наприклад, на підс-
таві [7]. Інформація з цього інтернетресурсу містить 
значну кількість розрахункових залежностей та 
експериментальних результатів американських вче-
них, отриманих в період до 1961 року, які не втра-
чають своєї практичної значимості з часом. У дже-
релі приводяться дані по опору тертя, опору тиску 
та донному опору для тіл обертання відносних по-
довжень і форм, притаманних  артилерійським сна-

рядам. Дані наводяться у вигляді формул і графіків, 
за якими можна отримати інтерполяційні формули, 
для коефіцієнтів донного опору, опору тиску та 
опору тертя у широкому діапазоні до-, транс- та 
надзвукових швидкостей польоту [10]. 

Всі перелічені джерела складають основу роз-
робленої авторами даної статті комплексної методи-
ки розрахунку аеродинамічного коефіцієнту Cx ло-
бового опору надзвукових неоперених і оперених 
тіл обертання за кресленнями їх зовнішніх контурів 
при відсутності кута атаки [8 - 11]. На основі цієї 
методики можуть проводитися аеродинамічні роз-
рахунки і подальші часткові розрахунки параметрів 
траєкторій неоперених і оперених тіл обертання. 
Досвід розрахунків показав, що за умови обмежено-
сті складових аеродинамічних коефіцієнтів, можли-
во головні розрахункові параметри траєкторій ви-
значати за допомогою аеродинамічного коефіцієнту 
Cx, обмеживши кількість рівнянь в системі рівнян-
нями руху центру мас. При цьому для снаряда, ста-
білізованого обертанням вдається провести розра-
хунки бокових відхилень і відхилень по дальності 
під впливом вітру та деривацію [12].  

Недоліками всіх згаданих і багатьох інших по-
дібних методів є те, що кожна з них призначена для 
розрахунків окремої складової аеродинамічного 
опору в  певному інтервалі швидкостей, складність 
абож принципова неможливість використання в 
практикних балістичних розрахунках, достатньо 
невизначена надійність результатів застосування. На 
цьому фоні використання для розрахунків аероди-
намічних характеристик осесиметричних оперених 
тіл обертання числових методів розв’язання рівнянь 
Нав’є-Стокса стисливих газових течій на основі 
широко відомих програмних комплексів вбачається 
надзвичайно перспективним. Привабливість число-
вого моделювання аеродинаміки оперених тіл обер-
тання за допомогою сучасних програмних комплек-
сів обумовлюється тим, що воно не обмежене прос-
торовими рамками і геометрією обтічних поверхонь, 
дозволяє одночасно проводити розрахунки всіх 
складових опору і в той же час досліджувати кожну 
з них окремо, позбавляє дослідника від вирішення 
питань інтерференції складових частин літального 
апарата.  

 
Аналіз останніх досліджень  

і публікаций 
 

Останні десятиріччя були роками значних до-
сягнень в розвитку числових методів розрахунків на 
основі рівнянь Нав’є–Стокса [13, 15]. Найкращі з 
розроблених методів моделювання і розрахунку течій 
рідини і газу в областях довільної геометричної конфі-
гурації були реалізовані у вигляді комерційних про-
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грамних продуктів і ці продукти отримали широке 
розповсюдження на інформаційному ринку. Судячи по 
публікаціям у ведучих міжнародних журналах по аеро- 
і гідродинаміці, найбільших успіхів досягли колективи 
розробників CFX (Канада – Англія – Німеччина), 
STAR-CD (Англія), Fluent (США), Numeca (Бельгія), 
FlowER (Україна) та ін. Інформаційна база цих про-
грамних продуктів дозволяє кваліфікованому спеціалі-
сту виконувати з їх допомогою розрахунки течій само-
стійно або з незначною технічною підтримкою розро-
бників. Існування подібних програмних продуктів і іх 
потенційні можливості стимулюють дослідників в 
різних галузях техніки до застосування числових ме-
тодів при розрахунках різноманітних об’єктів дослі-
дження. Визначну роль в цих дослідженнях відіграють 
розрахунки нестисливих і стисливих течій, зокрема, 
аєродинамічні розрахунки. Числове дослідження засо-
бами програмних продуктів передбачає наступну пос-
лідовність дій: створення геометричної моделі дослі-
дження, побудова розрахункової сітки, вибір відповід-
ної математичної моделі, задання граничних умов 
задачі і необхідних вихідних даних, виконання розра-
хунків і, нарешті, візуалізацію і аналіз результатів 
розрахунків. 

Особливості і можливості числових методів ро-
зрахунку на основі рівнянь Нав’є–Стокса широко 
висвітлюються в спеціальній літературі, наприклад, 
в [14 - 16]. Для дослідження турбулентних течій 
рівняння набувають форми Рейнольдса, а для їх 
замикання використовуються додаткові рівняння, 
моделюючі турбулентну в’язкість. У сучасних про-
грамних продуктах розрахунку течій рідини і газу 
використовується велика кількість моделей турбу-
лентності, серед яких значний розвиток отримали 
диференційні двохпараметричні моделі турбулент-
ності для дозвукових і надзвуковых турбулентних 
приграничних шарів. Так, у роботі [16] для розраху-
нку обтікання літальних апаратів, транспортних 
засобів, вітроустановок застосовуються тривимірні, 
осереднені за Рейнольдсом рівняння Нав`є–Стокса, 
а для замикання системи рівнянь використовуються 
модель турбулентності Спаларта–Аллмараса и SST 
модель Ментера.  

Серед двохпараметричних диференційних мо-
делей турбулентності SST – модель Ф. Р. Менте-
ра [17] і її модифікації продемонстрували в цілому 
ряді випадків перевагу в порівнянні з алгебраїчними 
моделями і з іншими двохпараметричними дифере-
нційними моделями при наявності додатного градіе-
єту тиску xgradP 0  [18, 19]. Зокрема, в роботі [19] 
при розрахунках обтікання аеродинамічних профілів 
добре себе показала γ-ReΘt SST модель, моделююча 
ламінарно-турбулентний перехід у приграничному 
шарі. Відомий ще цілий ряд робіт різних дослідни-
ків, наприклад, [20 - 22], результати розрахунків в 

яких отримані з використанням SST – моделі турбу-
лентності. Версія програмного продукту ANSYS 
CFX у свій час успішно апробована авторами даної 
роботи для числового моделювання характеристик 
відцентрових компресорів та їх канальних і лопат-
кових дифузорів зокрема [23, 24]. В обох роботах 
отримано погодження з дослідними  даними авторів. 

Приймаючи до уваги достатньо широке засто-
сування програмного продукту ANSYS CFX і добре 
себе зарекомендовавшу SST–модель турбулентності 
Ментера, авторами даної роботи було проведено 
порівняння розподілу статичного тиску на головній 
частині аерофізичного ракетного комплексу типу 
М–100 на основі льотного експерименту [24] і чис-
лового розрахунку з використанням рівнянь Нав’є-
Стокса в рамках програмного продукту ANSYS CFX 
з метою його верифікації в складних умовах обті-
кання головної частини М-100. Добре узгодження 
розрахункових даних і результатів льотного експе-
рименту на об’єкті типу М-100 свідчить про ефек-
тивність програмного продукту ANSYS CFX і SSТ –
моделі турбулентності Ментера, а також про слаб-
кий вплив працюючих двигунів і процесів за донним 
зрізом об’єкта М-100 на розподіл статичного тиску 
по поверхні його головної частини, так як при про-
веденому числовому моделюванні була розглянута 
тільки головна частина М-100 зі збереженням всіх 
параметрів при натурному польоті по траєкторії. 

 

Мета роботи 
 

Досвід розрахунків аеродинамічного опору 
надзвукових оперених осесиметричних тіл обертан-
ня показав наявність принципових труднощів вико-
ристання розрахунково-експериментальних методів, 
пов’язаних зі складним механізмом впливу оперен-
ня на величини складових опору тертя, донного 
опору, з розрахунком величин поперечної аероди-
намічної сили, положення центру тиску у випадку 
обтікання тіла зустрічним потоком під кутом атаки. 
Недоліки притаманні і самім методам. Наприклад, у 
зв’язку з наявністю в робочих частинах надзвукових 
аеродинамічних труб акустичного поля, обумовле-
ного формуванням на стінках робочих частин труб 
надзвукових турбулентних приграничних шарів, 
неможливо отримати достовірні дані про опір тертя, 
про теплові потоки, в тому числі у зв’язку з пробле-
мою масштабних ефектів в аеродинаміці великих 
швидкостей, обумовленою неадекватністю умов 
обтікання і теплообміну на моделях у надзвукових 
аеродинамічних установках льотним умовам. Ця 
неадекватність пояснюється тим, що в сучасних 
аеродинамічних установках не моделюються одно-
часно числа Маха і Рейнольдса, температурний 
фактор, масштаб зовнішніх збурень. 

У той же час, поряд з розрахунково-
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експериментальними методами досліджень широ-
кий розвиток отримують коп’ютерні технології 
числового моделювання. На інформаційному ринку 
з’явилися програмні засоби для розрахунків у різних 
областях фізики, механіки, гідро- і аеродинаміки. 
Ефективне використання таких потужних інструме-
нтів у прикладних і фундаментальних дослідженнях 
потребує адекватної методології застосування, що 
базується на досвіді розв’язання різноманітних при-
кладних задач. Цей досвід змінює підхід до їх 
розв’язання, приводить до появи нових більш скла-
дних і адекватних розрахункових моделей, стиму-
лює дослідників до використання універсальних 
пакетів обчислювальних програм, існуючих як про-
грамний комерційній продукт. У зв’язку з цим акту-
альним є розробка методики застосування призна-
чених для розв’язання задач аеродинаміки пакетів 
обчислювальних програм (програмні продукти 
ANSYS CFX, ANSYS Fluent та ін.) при розрахунко-
вому визначенні коефіцієнтів аеродинамічного опо-
ру надзвукових оперених тіл обертання за креслен-
нями їх зовнішніх контурів в межах до-, транс- та 
надзвукових швидкостях, що мають місце на траєк-
торії польоту. 

Метою роботи є розробка методики і прове-
дення розрахунків аеродинамічних коефіцієнтів 
складових аеродинамічного опору надзвукового 
опереного тіла обертання типу некерованого реак-
тивного снаряда як при осесиметричному обтіканні, 
так і при наявності кута атаки за кресленнями його 
зовнішніх контурів на основі числового розв’язання 
рівнянь Нав’є-Стокса з використанням диференцій-
них моделей турбулентності в рамках програмного 
продукту ANSYS CFX. У роботі використані отри-
мані з інтернет-ресурсів зовнішні контури оперено-
го осесиметричного тіла обертання типу некерова-
ного реактивного снаряда М-21ОФ, для якого відомі 
значення аеродинамічного коефіцієнту лобового 
опору при осесиметричному обтіканні. Порівняль-
ний аналіз отриманих при розрахунках значень ае-
родинамічного коефіцієнту лобового опору в рамках 
програмного продукту ANSYS CFX з його відомими 
значеннями дозволив створити методику, що приз-
начена для числового розрахунку аеродинамічних 
коефіцієнтів опору тертя, опору тиску та донного 
опору в залежності від польотних чисел Маха 

M 2,5   та Рейнольдса 7
L,Re 2 10   , розшири-

вши її на обтікання надзвукових оперених тіл обер-
тання під кутом атаки. 

 

Викладення основного матеріалу 
 

Визначення розрахункових траєкторій опере-
них осесиметричних тіл обертання типу некерова-
них реактивних снарядів пов'язано з рішенням сис-

тем диференційних рівнянь, праві частини яких 
містять вирази для проекцій на відповідні осі рівно-
діючих аеродінамічних сил і моментів. 

Як відомо [1, 2], напрямок дії і величини рівно-
діючих аеродинамічних сил і моментів осесиметри-
них тіл обертання залежать від взаємного просторо-
вого розміщення поздовжньої осі X і вектора відно-
сної повітряної швидкості rV


 центру мас літального 

апарата, утворюючих так звану площину опору 
(рис. 1). Кут r. між поздовжньою оссю X і вектором 
відносної повітряної швидкості rV


 носить назву 

просторового кута атаки або кута нутації. Рівнодію-
чі аеродинамічних сил і моментів знаходяться в 
площині опору. У зв'язку з цим вирази для аероди-
намічних сил і моментів кращє знаходити в системі 
координат, пов'язаній з площиною опору і в залеж-
ності від просторового кута атаки r.  

 

 
 

Рис. 1. Складові аеродинамічних сил і моментів 
опереного осесиметричного тіла обертання 
 
При наявності кута атаки аеродинамічні сили 

на поверхні снаряда в звязаній системі координат 
представимо двома рівнодіючими: поздовжньою 
силою xR


 і перпендикулярною їй силою nxR


 в 

площині опору, яка прикладена в центрі тиску і, в 
свою чергу, може бути розкладена на нормальну і 
поперечну сили (див. рис. 1). Якщо на підставі аеро-
динамічних випробувань або розрахунків відомі 
аеродинамічні коефіцієнти для поздовжньої аероди-
намічної сили xR  і сили nxR  по відношенню до 
площі міделя тіла обертання, то величини сил зна-
ходяться таким чином [2]: 

 

x xR C q S   ;      n yR C q S    ,          (1) 

 
де xC  – аеродинамічний коефіцієнт поздовжньої 
аеродинамічної сили,  

yC – аеродинамічний коефіцієнт поперечної ае-

родинамічної сили,  

 2
rq V 2   – швидкісний напір зустрічного 

потоку з урахуванням вітру,  

x 

δr 

D 
r 

rV


 
М


 

xR


 

C 
nxR

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S – площа міделя тіла обертання.  
Величина аеродинамічного стабілізуючого мо-

менту в площині опору (див. рис. 1) 
 

nx zM R СD q S l m      ,                  (2) 
 

де CD - відстань від центру мас тіла обертання до 

центру тиску; l – довжина снаряда; zm  – аеродина-
мічний коефіцієнт стабілізуючого моменту.  

Надзвичайно важливою задачею при прове-
денні розрахунків траєкторій оперених тіл обертан-
ня типу некерованих РС є визначення розрахунко-
вих відхилень і розсіювання снарядів при вітрі. У 
зв’язку з цим при виконанні роботи були проведені 
розрахунки обтікання надзвукового опереного осе-
симетричного тіла обертання за кресленнями його 
зовнішніх контурів, спрямовані на отримання зна-
чень аеродинамічної поздовжньої сили xR , аероди-
намічної сили nR  , положення центру тиску і зна-

чень аеродинамічного стабілізуючого моменту 
M (див. рис. 1) з послідуючим обчисленням аеро-
динамічних коефіцієнтів у відповідності з залежнос-
тями (1) і (2) при різних значеннях кута атаки r в 
межах зміни чисел Маха зустрічного потоку 
0,1 M 2,5  .  

Розрахунки було виконано в рамках програм-
ного комплексу ANSYS CFX з використанням осе-
реднених по Рейнольдсу рівнянь Нав’є-Стокса і 
двохпараметричної диференційної γ-ReΘt SST–
моделі турбулентності Ленгтрі–Ментера [16]. Для 
розрахунків були використані отримані з інтернет-
ресурсів контури опереного тіла обертання типу 
некерованого реактивного снаряда М-21ОФ (рис. 2). 
Приведення розподілених по тілу нормальних і 
дотичних аеродинамічних сил з визначенням вели-
чин складових головного вектора xR


 і nxR


 та го-

ловного моменту оМ


 здійснювалось до носика тіла 
обертання (рис. 3, а). Поздовжня координата центру 
тиску Xцт=XD (рис. 3, б) і величина стабілізуючого 
моменту знаходились за залежностями: 

 

D o nxX M R ;     nxM R CD  .            (3) 
 

 
 

Рис. 2. Зовнішні контури опереного  
осесиметричного тіла обертання типу РС М21-ОФ 

 

 
а 

 
б 

 
Рис. 3. Приведені розрахункові моделі опереного 
тіла обертання під кутом атаки: а – приведення  

аеродинамічних сил до носика тіла; б – приведення 
аеродинамічних сил до центру тиску 

 
Просторова модель об’єкта дослідження розро-

блялась у геометричному модулі DesignModeler, 
який є частиною програмного забезпечення ANSYS 
і використовується в якості основного інструменту 
як для створення нових геометричних моделей, так і 
для редагування імпортованих CAD-моделей. Мож-
ливості DesignModeler по створенню цілостного 
геометричного образу дозволяють достатньо точно 
врахувати всі особливості обтічної поверхні конкре-
тного об’єкта досліджень, що практично неможливо 
зробити при використанні розрахунково-дослідних 
методів, вирішують питання інтерференції складо-
вих частин літального апарата. На рис. 4÷6 предста-
влені фрагменти комп’ютерної візуалізації геомет-
ричного образу об’єкта дослідження. 

 

 
 

Рис. 4. Комп’ютерна візуалізація головної частини 
об’єкта дослідження 
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Рис. 5. Комп’ютерна візуалізація хвостової частини 
об’єкта дослідження 

 

 
 

Рис. 6. Комп’ютерна візуалізація донного перетину  
і соплового апарату об’єкта дослідження 

 
В якості граничних умов задавались швидкість 

набігаючого потоку, статичний тиск Р=101325 Па і 
статична температура Т=293,15 К, відповідні норма-
льним атмосферним умовам, а також ступінь турбу-
лентности зустрічного потоку =0,01 %, що відпові-
дає незбуреній атмосфері. Аеродинмічні коефіцієн-
ти розраховувалися як функції числа Маха М∞. По-
двійна залежність аеродинамічних коефіцієнтів від 
чисел Маха М∞ і Рейнольдса Re∞ не встановлюва-
лась в зв’язку з відносно незначною залежністю Re∞ 
від висоти польоту об’єкта дослідження і слабкою 
залежністю характеристик турбулентного приграни-
чного шару від числа Рейнольдса. 

У загальному випадку аеродинамічні коефіціє-
нти складових аеродинамічних сил і моментів є 
функцією не тільки числа Маха, а і числа Рейнольд-
са. У той же час, для для великої кількості оперених 

тіл обертання, що стартують з земної поверхні, від-
носна зміна чисел Рейнольдса, пов’язана з висотою 
польоту, незначна. Для оцінки впливу висоти траєк-
торії на числа Рейнольдса польоту розглянемо від-
носну величину 

 

   0 0
0 0

0

V l V lRe Re 
                

, 

 

де 0Re  – число Рейнольдса польоту зі швидкостю 
V тіла обертання довжиною l при нормальних атмо-
сферних умовах ( 0, 0  ); Re  – число Рейнольдса 
польоту зі швидкостю V тіла обертання довжиною l 
при атмосферних умовах ( ,  ) на певній висоті. В 
якості ілюстрації на рис. 7 наводиться отримана 
авторами статті розрахункова залежність відносної 
зміни чисел Рейнольдса по траєкторії польоту для 
об’єкта типу М-21ОФ, пов’язана виключно зі змі-
ною висоти польоту. Видно, що для помірних висот 
максимальне значення цієї величини складає приб-
лизно 1,5. 

 

 
Рис. 7. Розрахункова залежність відносної зміни 

числа Рейнольдса від висоти польоту 
 
Залежність аеродинамічних коефіцієнтів від 

висоти польоту починає помітно проявлятися при 
значній зміні висоти польоту [2]. Крім цього, особ-
ливістю турбулентного приграничного шару є слаб-
ка залежність його характеристик від числа Рейно-
льдса [4, 5]. Про це свідчить існування граничних 
відносних законів тертя і теплообміну, встановлених 
С. С. Кутателадзе і А. І Леонтьєвим [5]. Суть цих 
законів у тому, що при Re0 відношення f f 0C C  
не залежить від числа Рейнольдса. Вказані обстави-
ни дають можливість проводити розрахунки аеро-
динамічних коефіцієнтів надзвукових оперених тіл 
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обертання типу некерованих РС наземної артилерії в 
залежності тільки від числа Маха М  зустрічного 
потоку.  

Попередні розрахунки були спрямовані на ви-
вчення впливу форми розрахункової області, щіль-
ності розрахункової сітки та налаштувань препроце-
сора ANSYS CFX на результати моделювання. На 
рис. 8 надається комп’ютерна візуалізація результа-
тів числового розрахунку значень числа Маха пото-
ку в околиці опереного тіла обертання при його 
осесиметричному обтіканні на основі програмного 
комплексу АNSYS CFX. На рис. 9 представлені 
результати розрахунків обтікання при наявності 
кута атаки. 

 

 
 
Рис. 8. Візуалізація результатів числового 

розрахунку значень числа Маха потоку в околиці 
опереного тіла обертання типу РС М–21ОФ  

при надзвуковому осесиметричному обтіканні на 
основі програмного комплексу ANSYS CFX (r=00) 

 
Окрема значна робота була присвячена 

з’ясуванню величини чисел Рейнольдса trRe  поча-
тку ламінарно-турбулентного переходу, обчислен-
ного по товщині втрати імпульсу при дозвуковому і 
надзвуковому обтіканні. Для цього, по-перше, були 
використані результати власних льотних експери-
ментів авторів по дослідженню ламінарно-
турбулентного переходу на надзвуковому аерофізи-
чному комплексі у вигляді опереного тілі обертання 

[8, 9, 13]. По-друге, були проведені розрахунки су-
марної сили аеродинамічного опору льотного аеро-
фізичного дослідницького об’єкта у вигляді опере-
ного тіла обертання [25] при осесиметричному до-
звуковому і надзвуковому обтіканні і співставлення 
їх результатів з результатами дослідів по прямому 
виміру аеродинамічного опору цього об’єкта в віль-
ному польоті [25] при різних значеннях числа Рей-
нольдса початку ламінарно-турбулентного переходу 

trRe . Результатом проведення таких розрахунків 
стало визначення необхідних налаштувань, які до-
зволяють моделювати з достатньою точністю аеро-
динамічні характеристики надзвукових оперених тіл 
обертання типу некерованих РС.  

 

 
 
Рис. 9. Візуалізація результатів числового  

розрахунку статичного тиску в околиці опереного 
тіла обертання типу РС М–21ОФ при надзвуковому 
обтіканні а основі програмного комплексу ANSYS 

CFX при куті атаки r=50 

 
Верифікація результатів комп’ютерного моде-

лювання в даній роботі проводилася шляхом співс-
тавлення значення коефіцієнту лобового опору  
РС М-21ОФ, визначеного розрахунково при умові 
осесиметричного обтікання, зі значенням коефіцієн-
ту лобового опору РС М-21ОФ, визначеного за за-
коном аеродинамічного опору 1958 року для опере-
них тіл обертання [26] з урахуванням відомих зна-
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чень коефіцієнту форми РС М-21ОФ шляхом мно-
ження аеродинамічного коефіцієнту Сx58 еталонного 
снаряда на коефіцієнт форми снаряда М-21ОФ в 
усьому діапазоні зміни чисел Маха польоту М∞ 
(рис. 10). Коефіцієнт форми РС М–21ОФ без гальмі-
вного кільця надається в [27] і дорівнює для всіх 
польотних чисел Маха i58=0,903. На рис. 11 - 14 
представлені результати розрахунків обтікання 
об’єкта досліджень під кутом атаки, зміст яких зро-
зумілий з підписів під рисунками. Характер апрок-
симуючих кривих на цих рисунках відповідає суті 
фізичних процесів польоту. 

 

 
 

Рис. 10. Зіставлення значень коефіцієнту Cx  
сумарного опору осесиметричного опереного тіла 
обертання типу РС М–21ОФ при осесиметричному 
обтіканні в залежності від числа Маха потоку М∞, 

отриманих розрахунком в ANSYS CFX  
та за законом опору 1958 року [26] з урахуванням 

коефіцієнту форми i58 
 

 
 

Рис. 11. Значення коефіцієнтів поздовжньої сили Сx 
та сили донного опору Сx дон в залежності від числа 

Маха М∞  при обтіканні тіла обертання типу  
РС М–21ОФ під кутом атаки 5 °, отримані  

за результатами моделювання в ANSYS CFX 
 

Висновки 
 
Створена з залученням результатів льотних да-

них по числах Рейнольдса початку ламінарно-
турбулентного переходу в приграничних шарах та 
пройшла апробування методика розрахунку аероди-
намічних коефіцієнтів опору надзвукових оперених 
осесиметричних тіл обертання типу некерованих 
 

 
 

Рис. 12. Значення коефіцієнту Сy в залежності  
від числа Маха М∞  при обтіканні осесиметричного 

опереного тіла обертання типу РС М–21ОФ  
під кутом атаки 5 °, отримані за результатами  

моделювання в ANSYS CFX 
 

 
 

Рис. 13. Значення коефіцієнту mz в залежності  
від числа Маха М∞  при обтіканні осесиметричного 

опереного тіла обертання  типу РС М–21ОФ  
під кутом атаки 5 °, отримані за результатами  

моделювання в ANSYS CFX 
 

 
 

Рис. 14. Значення координати центру тиску xцт  
в залежності від числа Маха М∞  при обтіканні  

осесиметричного опереного тіла обертання  типу  
РС М–21ОФ під кутом атаки 5 °, отримані  

за результатами моделювання в ANSYS CFX 
 

реактивних снарядів за кресленнями їх зовнішніх 
контурів при обтіканні під кутом атаки на основі 
числового рішення осереднених за Рейнольдсом 
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рівнянь Нав’є-Стокса в рамках програмного продук-
ту ANSYS CFX з застосуванням γ-ReΘt SST-моделі 
турбулентності Ментера. Методика дозволяє одно-
часно обчислювати аеродинамічні коефіцієнти опо-
ру тертя, опору тиску та донного опору в залежності 
від польотних чисел Маха М∞ та Рейнольдса Re∞ 
при до-, транс- та надзвукових швидкостях, а також 
такі інтегральні характеристики, як коефіцієнти 
поздовжньої аеродинамічної сили, поперечної аеро-
динамічної сили, аеродинамічного стабілізуючого 
моменту, кординату центру тиску опереного осеси-
метричного тіла обертання. Це дає можливість, ви-
конавши з певним інтервалом попередні розрахунки 
аеродинамічних коефіцієнтів при різних можливих 
числах Маха М∞ польоту, проводити інтерполяцію 
масивів коефіцієнтів в залежності від значення чис-
ла Маха М∞, визначаючи величини аеродинамічних 
сил і моментів снаряда для кожної точки траєкторії 
при числовому інтегруванні рівнянь зовнішньої 
балістики снаряда. Такі можливості методики роб-
лять її придатною для застосування при розробці 
нових зразків надзвукових оперених тіл обертання. 
Проведена верифікація результатів розрахунків на 
підставі їх порівняння з відомими значеннями аеро-
динамічних характеристик об’єкта дослідження при 
осесиметричному обтіканні. 

Всі викладені в статті наукові результати отри-
мані авторами самостійно в рамках держбюджетної 
науково-дослідницької роботи № 0117U002250.  
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РАСЧЕТ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК СВЕРХЗВУКОВЫХ  

ОПЕРЕННЫХ ОСЕСИММЕТРИЧНЫХ ТЕЛ ВРАЩЕНИЯ 
А. Н. Шийко, А. М. Павлюченко, А. В. Скорик, А. А. Обухов, И. В. Коплык 

Предметом исследования в статье являются аэродинамические силы, возникающие при полете сверх-
звуковых оперенных тел вращения типа неуправляемых реактивных снарядов. Целью работы является 
разработка методики расчета аэродинамических коэффициентов равнодействующих сил и моментов сверх-
звуковых оперенных тел вращения типа неуправляемых реактивных снарядов при обтекании под углом 
атаки с до-, транс- и сверхзвуковыми скоростями по чертежам их внешних контуров. Задача: используя 
современные программные комплексы и данные летных экспериментов, разработать методику расчета рас-
пределения нормальных и касательных напряжений по поверхности сверхзвукового оперенного тела враще-
ния, их равнодействующих и аэродинамических коэффициентов при до-, транс- и сверхзвуковых скоростях 
обтекания под углом атаки. Использованными методами являются: числовое решение уравнений Навье-
Стокса, использование двухпараметрических дифференциальных моделей пристенной турбулентной вязко-
сти, проверка методики сравнением результатов расчетов с данными летных экспериментов и известными 
данными по аэродинамическому сопротивлению об’єкта исследований. Получены следующие результаты. 
На основе численного решения уравнений Навье-Стокса в рамках программного комплекса ANSYS CFX с 
применением γ-ReΘt SST-модели пристенной турбулентности Ментера разработана методика расчета аэро-
динамических характеристик сверхзвуковых оперенных осесимметричных тел вращения типа неуправляе-
мых реактивных снарядов по чертежам их внешних контуров при наличии угла атаки встречного потока. С 
помощью разработанной методики возможно вычислить аэродинамические коэффициенты сопротивления 
трения, сопротивления давления и донного сопротивления при до-, транс- и сверхзвуковых скоростях. Ха-
рактеристики включают коэффициенты продольной аэродинамической силы, поперечной аэродинамической 
силы, аэродинамического стабилизирующего момента и координату центра давления оперенного тела вра-
щения. Для расчетов были использованы внешние контуры неуправляемого реактивного снаряда М-21ОФ. 
Расчеты были проведены для чисел Маха встречного потока в пределах 0,1  M∞  2,5. Аеродинмические 
коэффициенты рассчитывались как функции числа Маха М∞. С целью определения числа Рейнольдса начала 
ламинарно-турбулентного перехода в пограничном слое для данного типа летательных аппаратов проведены 
расчеты характеристик сопротивления трения и их сравнение с летными данными для двух образцов иссле-
довательских аэрофизических комплексов. Выводы. Научная новизна полученных результатов заключается 
в следующем: создана и прошла апробирование с привлечением результатов летных экспериментов по чис-
лам Рейнольдса начала ламинарно-турбулентного перехода в пограничных слоях методика расчета аэроди-
намических коэффициентов сопротивления сверхзвуковых оперенных осесимметричных тел вращения типа 
неуправляемых реактивных снарядов по чертежам их внешних контуров при обтекании под углом атаки на 
основе численного решения усредненных по Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса в рамках программного 
продукта ANSYS CFX с применением γ-ReΘt SST–модели турбулентности Ментера. Проведена верификация 
результатов расчетов на основании их сравнения с известными значениями аэродинамических характери-
стик объекта исследования при осесимметричном обтекании. 

Ключевые слова: осесимметричное оперенное тело вращения; до-, транс- и сверхзвуковые скорости 
обтекания; сопротивление трения; сопротивление давления; донное сопротивление; коэффициент продоль-
ной аэродинамической силы; коэффициент поперечной аэродинамической силы; коэффициент аэродинами-
ческого стабилизирующего момента; координата центра давления; программный продукт ANSYS CFX; 
числовое решение уравнений Навье–Стокса; γ-ReΘt SST–модель  пристеночной турбулентности Ментера; 
числа Маха; числа Рейнольдса; верификация результатов. 

 
CALCULATION OF THE AERODYNAMIC CHARACTERISTICS  

OF SUPERSONIC AXISYMMETRIC FEATHERED BODIES OF ROTATION 
O. M. Shyiko, A. M. Pavlyuchenko, A. V. Skoryk, O. A. Оbukhov, I. V. Koplyk 

The subject of research in the article is the aerodynamic forces arising from the flight of supersonic feathered 
rotation bodies such as unguided rockets. The aim of the work is to develop a method for calculating the aerody-
namic coefficients of the resultant forces and moments of supersonic feathered bodies of revolution such as unguid-
ed missiles when flown around at an angle of attack with pre-, trans- and supersonic speeds according to drawings of 
their external contours. Tasks: using modern software systems and flight experiments, develop a method for calcu-
lating the distribution of normal and tangential stresses over the surface of a supersonic feathered body of rotation, 
their equivalent and aerodynamic coefficients at up-, trans- and supersonic flow velocities at an angle of attack. The 
applied methods are the numerical solution of the Navier-Stokes equations, the use of two-parameter differential 
models of near-wall turbulent viscosity, verification of the methodology by comparing the results of calculations 
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with the data of flight experiments and known data on the aerodynamic resistance of the object of research. The 
following results were obtained. Based on the numerical solution of the Navier-Stokes equations in the ANSYS 
CFX software package using the γ-ReΘt SST–model of Menter’s near-wall turbulence, a method is developed for 
calculating the aerodynamic characteristics of supersonic axially symmetric rotation bodies of uncontrollable mis-
siles according to drawings of the external contours in the presence of a counter-flow angle. Using the developed 
technique it is possible to calculate the aerodynamic coefficients of friction resistance, pressure resistance and bot-
tom resistance at sub-, trans- and supersonic speeds. Characteristics include the coefficients of the longitudinal aero-
dynamic force, transverse aerodynamic force, aerodynamic stabilizing moment and the coordinate of the center of 
pressure of the feathered body of rotation. For the calculations, were applied the external contours of the unguided 
missile M–21OФ. Calculations were performed for the counter-flow Mach numbers within 0,1  M∞  2,5. The 
aerodynamic coefficients were calculated as functions of the Mach number M∞. In order to determine the Reynolds 
number of the beginning of the laminar-turbulent transition in the boundary layer for this type of aircraft the charac-
teristics of the friction resistance were calculated and compared with the flight data for two samples of research 
aerophysical complexes. Conclusions. The scientific novelty of the results is as follows: a pilot test was created and 
involved the results of flight experiments on Reynolds numbers of the start of a laminar-turbulent transition in the 
boundary layers of a method for calculating the aerodynamic drag coefficients of supersonic axially rotated bodies 
of rotation like uncontrollable missiles according to the drawings of their external contours during turning angle of 
attack based on the numerical solution of the Reynolds-averaged Navier-Stokes equations in the framework of the 
programme product ANSYS CFX using γ-ReΘt SST–Menter turbulence model. Verification of the calculation re-
sults was carried out on the basis of their comparison with the known values of the aerodynamic characteristics of 
the object of research with the axisymmetric flow. 

Keywords: axisymmetric feathered body of rotation; sub-, trans- and supersonic flow rates; friction resistance; 
pressure resistance; bottom resistance; longitudinal aerodynamic force coefficient; transverse aerodynamic force 
coefficient; aerodynamic stabilizing moment coefficient; pressure center coordinate; ANSYS CFX software product; 
numerical solution of Navier–Stokes equations; γ-ReΘt SST–Menter wall turbulence model; Mach numbers; Reyn-
olds numbers; verification of results. 
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