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Современное развитие ракетной техники вы-

двигает требования к созданию новых типов ра-

кет-носителей, которые являются достаточно 

сложными и комплектуются органами управле-

ния и стабилизации. Наличие на боковой повер-

хности корпуса ракеты тонких органов управле-

ния приводит к существенному изменению поля 

возмущенного течения по сравнению с полем 

потока около изолированного корпуса ракеты. 

Учет влияния органов управления и стабилиза-

ции на аэродинамические характеристики раке-

ты даже в случае невязкого течения газа является 

достаточно сложной задачей.

Для проведения единичных расчетов могут 

быть использованы коммерческие программные 

продукты ANSYS, FlowVision, SolidWorks и др., 

получившие широкое распространение в иссле-

довательской работе. Однако определенные слож-

ности с освоением коммерческих пакетов, осо-
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бенностями задания формы компоновок и отно-

сительно большие затраты времени на проведе-

ние одного расчета (в пределах двух-четырех ча-

сов) ограничивают их использование при прове-

дении многосерийных проектных расчетов. Это 

стимулировало разработку в Институте техничес-

кой механики Национальной академии наук Ук-

раины и Государственного космического агентс-

тва Украины (ИТМ НАН Украины и ГКА Украины) 

программно-методического обеспечения, ориен-

тированного на оперативное определение пара-

метров типичных компоновок ракет-носителей с 

тонкими несущими поверхностями и органами 

управления при сверхзвуковых скоростях поле-

та. Основные особенности аэродинамического 

расчета сверхзвуковых течений детально изложе-

ны в работах [2—6, 11—15], посвященных воп-

росам аэродинамического расчета летательных 

аппаратов.

Предлагаемая методика расчета стационарно-

го сверхзвукового течения около компоновки © В. И. ТИМОШЕНКО, В. П. ГАЛИНСКИЙ, 2017
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34 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2017. Т. 23. № 5

В. И. Тимошенко, В. П. Галинский

ракеты, представляющей собой корпус с распо-

ложенными на нем тонкими несущими поверх-

ностями и органами управления, основана на 

разбиении физической области решения на про-

стые расчетные подобласти. В этой методике 

тонкие органы управления и стабилизации за-

меняются плоскими элементами, которые могут 

отклоняться относительно своего первоначаль-

ного положения. Достоинством разработанного 

программно-методического обеспечения явля-

ется простота включения в компоновку ракеты 

тонких органов управления и стабилизации, 

возможность детального анализа поля потока 

около полной компоновки и в окрестности орга-

нов и оперативность получения результатов. Со-

зданная программа расчета аэродинамических 

характеристик ракет с плоскими консолями поз-

воляет получать суммарные и распределенные 

характеристики на корпусе ракеты и органах уп-

равления и стабилизации и проводить парамет-

рические расчеты суммарных характеристик ра-

кеты в зависимости от изменения числа Маха и 

угла атаки при относительно небольших затра-

тах машинного времени (до 10 мин). Условие со-

хранения сверхзвукового режима течения около 

боковой поверхности корпуса ракеты наклады-

вает ограничения на форму тела, числа Маха, 

углы атаки набегающего потока и углы отклоне-

ния рулей.

Работа посвящена описанию разработанного в 

ИТМ НАН Украины и ГКА Украины програм-

мно-методического обеспечения, рекомендуемо-

го для проведения оперативных проектных рас-

четов сверхзвукового обтекания ракет-носителей 

с тонкими органами управления и стабилизации.

ДЕКОМПОЗИЦИЯ ЗАДАЧИ

Поле возмущенного течения разбивается вдоль 

оси корпуса ракеты-носителя (РН) на две облас-

ти — переднюю область около наконечника кор-

пуса ракеты и основную область течения около 

боковой поверхности корпуса ракеты.

В передней области трансзвукового течения 

около сферически затупленного наконечника 

или сверхзвукового течения около острого нако-

нечника корпуса ракеты — типа «A» произво-

дится расчет обтекания наконечника корпуса. 

Алгоритм расчета зависит от формы носовой 

части. Поле течения около заостренного кони-

ческого наконечника корпуса ракеты находится 

решением вдоль оси тела стационарной трех-

мерной системы уравнений газовой динамики, 

записанной в цилиндрической системе коорди-

нат, до установления решения по маршевой ко-

ординате. Полученные параметры в поле потока 

около острого наконечника сносятся в сечение   

X = X
1
 стыковки передней и основной области 

течения около поверхности корпуса ракеты. Для 

расчета поля течения около затупленного нако-

нечника корпуса ракеты используется нестацио-

нарная трехмерная система уравнений газовой 

динамики, записанная в сферической системе 

координат, которая решается методом установ-

ления по времени. Для затупленного наконеч-

ника, заданного в виде сферически затупленно-

го конуса, можно избежать расчета методом ус-

тановления по времени, используя затабулиро-

ванные поля потоков около сферы для заданного 

набора чисел Маха. Затабулированное поле по-

тока разворачивается в плоскость X = X
1
 сопря-

жения сферического сегмента и конической по-

верхности для заданных значений угла атаки  и 

угла сопряжения сферы с конусом 
1
.

Основная область течения около боковой по-

верхности корпуса РН разбивается на характер-

ные области в виде участков без органов управ-

ления и стабилизации (ОУС) и участков поверх-

ности корпуса ракеты с размещенными на нем 

ОУС. На рис. 1 показан пример разбиения поля 

течения около тела на характерные области.

На участке боковой поверхности корпуса ра-

кеты без размещенных на нем ОУС (тип «Б») не 

Рис. 1. Разбиение поля течения на характерные области: А — 

область течения около наконечника, Б — область течения 

около участка корпуса ракеты без органов управления и ста-

билизации, В — область течения около участка корпуса раке-

ты с органами управления и стабилизации 
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вносятся дополнительные возмущения. На учас-

тке поверхности корпуса ракеты с размещенны-

ми на нем ОУС (тип «В») вносятся дополнитель-

ные возмущения, обусловленные ОУС. ОУС 

могут отличаться формой и условиями функци-

онирования. Под условиями функционирова-

ния ОУС понимаются параметры, определяю-

щие исходное положение органа на корпусе, за-

даваемое продольной координатой 0z∗
 и мери-

диональным углом 0ϕ , и угол  отклонения ОУС 

относительно его исходного положения.

Разбиение на характерные области осущест-

вляется плоскостями Xn = const (n = 1, ..., NRg, 

где NRg — количество введенных характерных 

областей) вдоль оси корпуса ракеты. Таким об-

разом, вводятся три типа областей:

а) область трансзвукового течения около сфе-

рически затупленного наконечника или сверх-

звукового течения около острого наконечника 

корпуса ракеты — типа «A»,

б) области сверхзвукового течения около учас-

тков боковой поверхности корпуса ракеты, на 

которых не размещены ОУС, — типа «Б»,

в) области течения около участков боковой 

поверхности корпуса ракеты с размещенными 

на нем ОУС — типа «В».

Поле течения около компоновки РН рассчи-

тывается последовательно в характерных облас-

тях сверху вниз по потоку с использованием в 

качестве начальных полей потока, полученных в 

концах предыдущих характерных областей. Ал-

горитм расчета течения в каждой характерной 

области определяется типом этой области.

Параметры потока, полученные на границе 

характерной области «A» в сечении X = X
1
, явля-

ются начальными данными для расчета поля те-

чения около основного участка корпуса ракеты, 

представляемого в виде одной характерной об-

ласти типа «Б» или набора из нескольких харак-

терных областей типа «Б» и «В».

Для расчета обтекания участка боковой по-

верхности корпуса ракеты с размещенными на 

нем ОУС используется один из двух подходов — 

многозональный метод или метод локального 

взаимодействия.

В расчете многозональным методом исполь-

зуется разбиениe расчетной области в попереч-

ных сечениях z = const меридиональными плос-

костями 
k
0ϕϕ = , в которых расположены ОУС 

[7]. Здесь и далее k = 1, ..., K
ОУС

, где K
ОУС

 — ко-

личество ОУС, размещенных на корпусе ракеты 

в рассматриваемой характерной области. Коли-

чество вводимых расчетных подобластей должно 

быть на единицу больше числа ОУС, не лежащих 

в плоскости симметрии тела. На участке луча 
k
0ϕϕ = , совпадающем с поверхностью ОУС, за-

даются условия непротекания, а на участке этого 

луча, расположенном выше боковой кромки 

ОУС, при вычислении производных по  ис-

пользуются параметры потока из соответствую-

щих ячеек соседней расчетной области.

В радиальном направлении сверхзвуковое 

поле течения около поверхности корпуса ракеты 

ограничено снизу поверхностью корпуса и свер-

ху фронтом головной ударной волны, форма ко-

торой определяется при численном интегриро-

вании системы уравнений газовой динамики 

шагами вниз по потоку вдоль оси тела. В окруж-

ном направлении  каждая СПО ограничена 

плоскостями соответствующих ОУС или плос-

костью симметрии течения  = 0 и  = . При 

обтекании ракеты в условиях, когда вектор ско-

рости набегающего потока не лежит в плоскости 

симметрии ракеты, поле течения рассчитывает-

ся в секторе πϕ 20 ≤≤  и используется условие 

периодичности решения в окружном направле-

нии при  = 0 и  = 2 .

С учетом введенных дополнительных гранич-

ных условий на поверхности ОУС алгоритмы 

расчета течений в характерной области «Б» и в 

расчетных подобластях характерной области 

типа «В» совпадают.

На рис. 2 показан пример разбиения на расчет-

ные подобласти в сечении z = const. В этом при-

мере поле потока в поперечном сечении состоит 

из трех расчетных подобластей для K
ОУС

 = 2.

При использовании многозонального метода 

вводятся ограничения на форму ОУС и условия 

их функционирования, согласно которым со-

ставляющая скорости вдоль маршевой коорди-

наты должна быть больше скорости звука. Пос-

ледним обеспечивается гиперболичность систе-

мы уравнений газовой динамики по маршевой 

координате.
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При расчете методом локального взаимодейс-

твия вычисляется только силовое воздействие 

потока на поверхность ОУС. Возмущения, вно-

симые в поле течения ОУС, не учитываются.

МЕТОД ЛОКАЛЬНОГО ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ

При использовании метода локального взаимо-

действия расчет аэродинамических характерис-

тик ОУС производится в два этапа. На первом 

этапе в процессе маршевого расчета вдоль коор-

динаты z определяются параметры возмущенно-

го поля сверхзвукового течения около участка 

боковой поверхности корпуса ракеты без ОУС. 

На втором этапе рассматривается силовое воз-

действие на ОУС возмущенного потока, полу-

ченного на первом этапе решения задачи.

Для определения давления, действующего на 

элементарную площадку в точке на поверхности 

ОУС, необходимо знать вектор внешней норма-

ли к элементу поверхности nB, компоненты век-

тора возмущенной скорости V′, статическое дав-

ление P и плотность  в точке поля потока, сов-

падающей с точкой на поверхности ОУС. Эти 

параметры рассматриваются как параметры по-

тока, набегающего на элемент поверхности ОУС. 

При этом можно использовать формулы для рас-

чета параметров потока за косым скачком, соот-

ношения за волной разрежения или формулу 

Ньютона p = p
0
 (nB · V′)2.

Для расчета силового воздействия потока на 

ОУС используется местная декартовая система 

координат O
1
x

0
y

0
z

0
, жестко связанная с ОУС, 

показанная на рис. 3.

В системе координат O
1
x

0
y

0
z

0
 разбиение по-

верхности ОУС на плоские элементы соответс-

твует разбиению, используемому при задании 

исходной формы ОУС, и наиболее просто опре-

деляется нормаль nB к поверхности органа. Ком-

поненты вектора внешней нормали nB к плос-

кости x
0
O

1
y

0
 имеют вид

nB = ;cossinsinsincos;sincos{ 00 ϕθδϕδδθ +−−  

           }sinsinsincoscos 00 ϕδθϕδ −− ,       (1)

где 
∗= 00 ϕϕ  — меридиональная плоскость пер-

воначального расположения ОУС,  — угол на-

клона образующей корпуса ракеты в сечении 

привязки ОУС к корпусу ракеты,  — угол от-

клонения ОУС ( > 0 при повороте по часовой 

стрелке).

Несколько сложнее обстоит дело с определе-

нием местных параметров в рассматриваемой 

точке потока. Координаты точки на поверхнос-

ти ОУС задаются в местной декартовой системе 

координат O
1
x

0
y

0
z

0
, а требуется знать положение 

этой точки в основной цилиндрической системе 

координат Ozr, в которой рассчитано трехмер-

ное возмущенное поле потока около корпуса ра-

кеты. Соотношения, связывающие декартовые 

координаты основной и местной систем коор-

динат в зависимости от места расположения 

ОУС и его отклонения, имеют вид

θδδθ cos)sincos(sin 0000 zxyzX −+−= ∗
,

−−++−= 0000 cos]sin)sincos(cos[ ϕθδδθ zxybY  

                       000 sin)sincos( ϕδδ xz +− ,               (2)

−−++= 0000 sin]sin)sincos(cos[ ϕθδδθ zxybZ

000 cos)sincos( ϕδδ xz +− .

Координаты основной декартовой системы 

OXYZ и цилиндрической системы Ozr связаны 

соотношениями
22 ZYr += , 

                           ϕχϕ ′+= 0 ,                            (3)

Xz = ,

Рис. 2. Разбиение на 

расчетные подоблас-

ти (СПО)
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где

0

0 при ( 0 0),

при ( 0 0)

( 0 0),

2 при ( 0 0),

Z Y

Z Y

Z Y

Z Y

π
χ

π

> <⎧
⎪ > ≥⎪= ⎨

≤ ≥⎪
⎪ ≤ <⎩

∩
∩

∪ ∩
∩

 

0 при ,

arctg( ) при ,

Y

Z Y Y

ε
ϕ

ε
⎧ <⎪′ = ⎨ − ≥⎪⎩

  

610ε −= .

Зная местные декартовые координаты x
0
, y

0
, z

0
 

точки на поверхности ОУС, по соотношениям (2) 

и (3) можно найти ее координаты в основной ци-

линдрической системе координат Ozr. Параметры 

в рассматриваемой точке пространства получа-

ются в результате интерполяции по трехмерному 

возмущенному полю около изолированного кор-

пуса ракеты и представляют собой две скалярные 

функции — статическое давление P и плотность 

 — и одну векторную функцию V(Vz, Vr, V).

Формулы пересчета составляющих вектора 

скорости V(Vz, Vr, V), заданных в цилиндричес-

кой системе координат, в местную декартовую 

систему координат O
1
x

0
y

0
z

0
, жестко связанную с 

отклоненным ОУС, имеют вид

 
0

cos cos
x z

V V θ δ= +

−−−−+ ]sin)sin(cossin)[cos( 00 δϕϕδθϕϕrV  

]sin)cos(cossin)[sin( 00 δϕϕδθϕϕϕ −+−−V ,

−−⋅+⋅−= θϕϕθ cos)cos(sin 00 rzy VVV  

                    θϕϕϕ cos)sin( 0−⋅−V ,                  (4)

−−= δθ sincos0 zz VV  

−−+−− ]sinsin)cos(cos)[sin( 00 δθϕϕδϕϕrV
]sinsin)sin(cos)[cos( 00 δθϕϕδϕϕϕ −−−−V .

По формулам (4) полученный вектор скоро-

сти перепроектируется V
0
′ (Vx0

, Vy0
, Vz0

) в мест-

ную систему координат O
1
x

0
y

0
z

0
, в которой зада-

ются компоненты вектора внешней нормали nB. 

Имея компоненты векторов V
0
′ и nB, заданные в 

одной и той же системе координат, находим угол   

между этими векторами  = arcsin(V
0
′ . nB) . По 

углу  находится давление, действующее в цент-

ральной точке плоского элемента поверхности 

ОУС. Определив площадь плоского элемента, 

можно вычислить аэродинамические силы и мо-

менты, действующие на рассматриваемую пло-

щадку органа. Перебирая все площадки, состав-

ляющие поверхность ОУС, определяем аэроди-

намические характеристики органа.

Силовое воздействие потока на все ОУС пред-

ставляется в виде суперпозиции независимых воз-

действий потока на каждый ОУС в отдельности.

АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ  
ХАРАКТЕРИСТИКИ РАКЕТЫ С ОРГАНАМИ 
УПРАВЛЕНИЯ И СТАБИЛИЗАЦИИ

Для каждого из элементов ракеты (корпус, орга-

ны управления и стабилизации) векторы сум-

марных сил Fk и моментов Mk (k = 0, ..., N
эл

) вы-

числяются в системе координат, связанной с 

этим элементом, где N
эл

 — количество ОУС, 

размещенных на корпусе ракеты. Суммарные 

аэродинамические сила и момент, действующие 

на полную компоновку РН с ОУС, представля-

ются в виде суммы сил Fk и моментов Mk, дейс-

твующих на каждый из элементов поверхности 

РН. При этом все силы должны быть приведены 

к основной декартовой системе координат OXYZ, 

а моменты пересчитаны относительно начала 

этой системы координат в точке О (рис. 3).

Для расчета аэродинамических сил и момен-

тов, действующих на ОУС, используются основ-

ная (OXYZ) и местная (O
1
x

0
y

0
z

0
) декартовые сис-

темы координат. Ось OX основной системы ко-

ординат направлена вдоль оси корпуса ракеты, а 

в плоскости   местной системы координат совпа-

дает с плоскостью ОУС.

Проекции главного вектора сил давления F в 

основной декартовой системе координат связа-

ны с его компонентами в местной декартовой 

системе координат соотношениями

θδθθδ cossinsincoscos 000 zyxX FFFF −⋅−= ,

0 0 0
(cos sin cos sin sin )

Y x
F F Fδ θ ϕ δ ϕ= − + −

0 0 0 0 0
cos cos (cos sin sin sin cos )

y z
F Fθ ϕ δ ϕ δ θ ϕ− − − ,

 0 0 0
(cos sin sin sin cos )

Z x
F F Fδ θ ϕ δ ϕ= − +

0 0 0 0
cos sin (cos cos

y z
F Fθ ϕ δ ϕ+ − +

                               0
sin sin sin )δ θ ϕ+ .                       (5)

Все векторы Fk, вычисленные в местных дека-

ртовых системах координат, приводятся к ос-
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новной декартовой системе координат OXYZ с 

использованием соотношений (5).

Приведение векторов моментов, заданных в 

местных декартовых системах координат, к ос-

новной декартовой системе координат с нача-

лом в точке O осуществляется двумя шагами.

На первом шаге выполняется перенос начала 

координат из точки O
1
 в точку O для компонент 

вектора момента в местной декартовой системе 

координат X
1
, Y

1
, Z

1
 по формуле

                             MO = MO1
 + F  R,                      (6)

где 

R }sin,cos,{},,{ 000111 ϕϕ BBzZYX −== ∗
,

MO
},,{ zyx mmm= , MO1

},,{ 000 zyx mmm= .

Затем вектор MO перепроектируется по фор-

мулам (5), в которых вместо вектора F использу-

ется вектор M.

ПРОГРАММА 
АЭРОДИНАМИЧЕСКОГО РАСЧЕТА РАКЕТЫ 
С ОРГАНАМИ УПРАВЛЕНИЯ И СТАБИЛИЗАЦИИ

Для численного расчета аэрогазодинамических 

параметров ракеты на сверхзвуковых скоростях 

полета создана программа ADX_PH, предназна-

ченная для определения газодинамических па-

раметров в поле потока и суммарных аэродина-

мических сил и моментов, действующих в сверх-

звуковом потоке газа на ракету с ОУС. В этой 

программе стандартно заведена возможность про-

ведения расчетов обтекания сферически за-

тупленных тел совершенным газом с числами 

Маха набегающего потока M > 2 или pавновес-

но диссоцииpующим воздухом для высот полета 

H = 10, 30 и 60 км и скоростей набегающего по-

тока V = 3, 4, 5, 6, 7.5, 10 км/с.

Маршевый расчет сверхзвукового обтекания бо-

ковой поверхности ракеты в программе ADX_PH 

осуществляется по маршевым конечно-разно-

стным схемам [1, 8, 9]. Для расчета аэрогазоди-

намических параметров ракеты с ОУС может 

Рис. 3. Используемые системы координат: 1 — корпус ракеты, 

2 — орган управления и стабилизации, OXYZ — основная де-

картовая система координат, Ozr — цилиндрическая система 

координат, O
1
x

0
y

0
z

0
 — местная декартовая система коорди-

нат, связанная с ОУС

Рис. 4. Окно задания исходных данных задачи

Рис. 5. Окно задания формы корпуса ракеты

Рис. 6. Окно задания параметров функционирования органов 

управления и стабилизации 
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использоваться как многозональный метод, так 

и метод локального взаимодействия. Расчет с 

использованием многозонального метода поз-

воляет учесть интерференцию корпуса ракеты со 

всеми ОУС. При расчете по методу локального 

взаимодействия интерференция не учитывается, 

но можно рассчитать силовое воздействие набе-

гающего потока на ОУС при углах отклонения 

рулей, больших 10°.

При запуске программы ADX_PH на счет 

используется режим интерактивного диалого-

вого ввода исходных данных задачи в окнах с 

полями ввода данных различного вида. Поль-

зователь имеет возможность сформировать весь 

набор исходных данных задачи, используя пере-

ходы между окнами ввода данных. Набор окон 

ввода данных создан по функциональному при-

знаку для обеспечения ввода параметров на-

бегающего потока, параметров формы корпуса 

ракеты, параметров функционирования ОУС, 

параметров формы ОУС, параметров режима 

расчета и выдачи результатов. На рис. 4 пока-

зано окно, в котором задаются основные ис-

ходные данные задачи.

Форма корпуса ракеты задается в виде двух 

составляющих — наконечника и боковой по-

верхности. Для задания формы боковой поверх-

ности используется разбиение тела на участки 

вдоль его оси. Окно задания формы корпуса ра-

кеты показано на рис. 5.

Управление режимом диалога в окне «ввод па-

раметров формы корпуса ракеты» осуществля-

ется с помощью кнопок с номерами 1, 2, 3 и т. д., 

после нажатия на которые происходит переход к 

вводу данных для соответствующего участка по-

верхности тела.

Параметры функционирования ОУС задают-

ся в окне, приведенном на рис. 6.

Задание геометрических параметров формы 

ОУС осуществляется ссылкой на номер формы 

ОУС из введенного набора форм, что позволяет 

исключить повторный ввод параметров формы 

для ОУС одинаковой формы, но с различным 

размещением на корпусе ракеты. Универсаль-

ность предлагаемого способа задания условий 

функционирования ОУС состоит в том, что ОУС 

могут размещаться на корпусе ракеты произ-

вольным образом и отличаться как формой, так 

и условиями их функционирования.

Рис. 7 иллюстрирует способы задания плоских 

форм ОУС, которые отличаются формой в плане.

Результаты расчетов по программе записыва-

ются в нескольких файлах, которые обрабаты-

ваются сервисной программой «GR_Line» [15], 

позволяющей строить графики функциональ-

ных зависимостей и распределения параметров 

в поле потока в виде полей изолиний.

РЕАЛИЗАЦИЯ МЕТОДИКИ РАСЧЕТА 
ДЛЯ НЕВЯЗКОГО ТЕЧЕНИЯ ГАЗА

Применение разработанной методики расчета в 

приближении невязкого газа иллюстрируют при-

веденные ниже результаты тестовых расчетов, 

Рис. 7. Окно задания набора форм (а) и параметров формы 

органов управления и стабилизации (б)

а

б
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полученных численным интегрированием урав-

нений Эйлера.

Для расчета сверхзвукового поля потока в ха-

рактерной области используется система урав-

нений газовой динамики, записанная в цилинд-

рической системе координат Ozr с осью z, на-

правленной вдоль оси корпуса ракеты, в виде

                       
0=+

∂
∂

+
∂
∂

+
∂
∂ HW

r
F

z
A

ϕ
,                (7)

где 

2

2
, ,

u v

u P uv
A F

uv v P

uw vw

ρ ρ
ρ ρ
ρ ρ
ρ ρ

⎧ ⎫ ⎧ ⎫
⎪ ⎪ ⎪ ⎪+⎪ ⎪ ⎪ ⎪= =⎨ ⎬ ⎨ ⎬+⎪ ⎪ ⎪ ⎪
⎪ ⎪ ⎪ ⎪⎩ ⎭ ⎩ ⎭

2 2

2

1
, ;

2

w v

uw uv
W H

vw v wr r

w P vw

ρ
ρ ρ
ρ

ρ

⎧ ⎫ ⎧ ⎫
⎪ ⎪ ⎪ ⎪
⎪ ⎪ ⎪ ⎪= =⎨ ⎬ ⎨ ⎬−⎪ ⎪ ⎪ ⎪
⎪ ⎪ ⎪ ⎪+⎩ ⎭ ⎩ ⎭

u, v, w — компоненты вектора скорости V в про-

екции на координатные направления z, r,  со-

ответственно, P — давление,  — плотность.

Система уравнений (7) дополняется уравне-

нием Бернулли и уравнением состояния 

  

2 2 2

2
u v wh H∞

+ +
+ = ,

                          
( , ) Ph ZZ P h

ρ
= ⋅ ,                      (8)

где h — удельная статическая энтальпия,
2 2H h V∞ ∞ ∞= +  — полная энтальпия в единице 

объема, ZZ — функция термодинамического со-

стояния.

На поверхности тела r = B (z, ) задается усло-

вие непротекания V · nB = 0, где nB — единичный 

вектор внешней нормали к поверхности тела.

Фронт головной ударной волны r = S (z, ) вы-

деляется в процессе расчета явным образом и на 

нем задаются условия Ренкина — Гюгонио. По-

ложение фронта головной ударной волны на но-

вом слое вычисляется в процессе маршевого рас-

чета по формуле

Рис. 8. Сравнение распределений давления на поверхности 

оперенного тела: а — «+»-образные оперение, б — «X»-образ-

ное оперение

Рис. 9. Оперативно-такти-

ческая ракета «Гром» [https://

w w w . d e p o . u a / u k r / w a r /

ukrayina-rozroblyae-raketniy-

kompleks-zdatniy-vrazhati-

tsili-01092016113000]

Рис. 10. Поля изобар для «X»-образной компоновки в попереч-

ном сечении Z = const для угла скольжения  = 90°
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1

( , ) ( , ) ( , )
n n n

z
S z S z z S zϕ ϕ ϕ+ ′= + Δ ⋅ ,        (9)

где 
1n nz z z+Δ = −  — маршевый шаг, zS ′  — тан-

генс угла наклона скачка к оси Oz .

Численное интегрирование системы уравне-

ний (7) осуществляется явным образом в цилин-

дрической системе координат шагами вниз по 

потоку вдоль оси тела с использованием одной 

из конечно-разностных схем: Годунова [7], Кол-

гана [8] или Родионова [9]. Расчетная сетка в по-

перечном сечении zn = const вводится следующим 

образом. Сначала расчетная область разбивается 

меридиональными плоскостями ϕϕ Δ−= )1(ii  

(i = 1, ..., N, где  — шаг разбиения по ). 

Вдоль лучей  = i вводятся узлы разбиения 

( 1)j ir B j r= + − ⋅Δ  (j = 1, ..., Nr, где rΔ =   
( )/( 1)

i i r
S B N= − −  — шаг разбиения по r, 

),( i
n

i zBB ϕ=  и ),( i
n

i zSS ϕ= ). Параметры по-

тока задаются в центрах ячеек расчетной сетки.

Тестовые результаты расчетов распределенных 

и суммарных АДХ при сверхзвуковом обтекании 

с числом Маха M = 3 при угле атаки  = 10° за-

остренного тела вращения с оперением хорошо 

согласуются с результатами расчетов [10]. 

На рис. 8 приведены распределения давления 

на поверхности корпуса оперенного тела с «+»- 

и «X»-образным оперением в поперечном сече-

нии z = 4.5, точки соответствуют результатам 

работы [10].

По созданной программе были проведены 

расчеты аэродинамических характеристик опе-

ративно-тактической ракеты «Гром» (рис. 9) при  

M  
= 3, результаты которых согласуются с экс-

периментальными данными, представленными 

ГП «КБ «Южное». 

На рис. 10 показаны поля изобар для «Х»-образ-

ной компоновки в поперечном сечении Z = const, 

полученные при расчете течения с углом скольже-

ния  = 90°.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

С использованием предложенных многозональ-

ного метода и метода локального взаимодействия 

разработаны алгоритмы расчета и сформулирова-

ны методические положения создания програм-

много обеспечения для расчета сверхзвукового 

обтекания ракет с органами управления и стаби-

лизации при произвольном их расположении на 

корпусе ракеты.

Дано описание программы, в которой реали-

зованы алгоритмы расчета на основе явных мар-

шевых конечно-разностных схем Годунова, Кол-

гана и Родионова. Эта программа позволяет про-

водить оперативные параметрические расчеты 

полей течений при разных числах Маха, углах 

атаки и скольжения с формированием таблиц 

суммарных аэродинамических характеристик для 

компоновки ракеты, корпуса и каждого рулево-

го органа в отдельности.

Достоинством программы является простота 

процедуры включения в компоновку ракеты ор-

ганов управления и стабилизации и возможность 

интерактивного ввода исходных данных задачи. 

Типичные затраты времени процессора ПЭВМ 

типа «Pentium CPU 2.5 ГГц» на расчет одного ва-

рианта составляют от 5 до 10 мин в зависимости от 

применяемой конечно-разностной схемы, опре-

деляемой значениями углов атаки и скольжения.
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ЧИСЕЛЬНЕ МОДЕЛЮВАННЯ 

НАЗВУКОВОГО ОБТІКАННЯ РАКЕТ-НОСІЇВ, 

ОСНАЩЕНИХ ТОНКИМИ ОРГАНАМИ 

КЕРУВАННЯ ТА СТАБІЛІЗАЦІЇЇ

Дається опис розробленого програмно-методичного за-

безпечення, яке може бути використане при проведенні 

оперативних проектних розрахунків надзвукового обті-

кання ракет-носіїв, оснащених тонкими органами керу-

вання і стабілізації.

Ключові слова: ракета-носій, тонкі органи управління 

і стабілізації, надзвукове обтікання, аеродинамічні ха-

рактеристики, рівняння газової динаміки, маршовий 

багатозональний метод, метод локальної взаємодії, явні 

кінцево-різницеві схеми.
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NUMERICAL SIMULATION OF A SUPERSONIC 

FLOW AROUND FINNED BOOST VEHICLES

The description of the developed software that can be used for 

operative project calculations of the supersonic flow around 

finned boost vehicles is given.

Keywords: boost vehicle, thin panel, supersonic flow, aero-

dynamics, gas dynamic equations, march multizone method, 

local interaction method, explicit finite difference schemes.




