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ВПЛИВ ПРОПОРЦІЙ ОРБІТАЛЬНИХ ОБ’ЄКТІВ ПРОСТОЇ 
ФОРМИ НА ЇХНІ АЕРОДИНАМІЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ

При розробці сучасних і перспективних зразків ракетно-космічної техніки зростає актуальність моделювання обтікання 

апаратів різної геометричної форми у перехідному режимі, що відповідає польоту в області верхніх шарів атмосфери і 

ближнього космосу. Розв’язання рівняння Больцмана, яке найбільш адекватно описує цей процес у рамках кінетичної тео-

рії, все ще залишається складним завданням. Для розв’язання цього рівняння достатньо успішно застосовуються статис-

тичні методи Монте-Карло. Прикладом такого методу може слугувати метод прямого статистичного моделювання, 

або менш поширений метод пробних частинок (МПЧ), що теж добре зарекомендував себе в розрідженій газовій динаміці.

Метою роботи є дослідження впливу геометричних пропорцій орбітальних об’єктів простої форми при некерованому 

спуску аж до щільних шарів атмосфери на їхні коефіцієнти лобового опору. Такими об’єктами можуть бути елементи 

космічного сміття або космічні апарати відповідних форм і пропорцій. Дослідження ґрунтувалися на результатах, отри-

маних за допомогою чисельного моделювання МПЧ на рівномірних прямокутних сітках.

Форма орбітальних об’єктів задавалася у вигляді кругового конуса, циліндра, прямокутного паралелепіпеда різних ви-

довжень і сфери. Розрахунки провадилися в широкому діапазоні кутів атаки. Характерні розміри розглянутого класу тіл 

змінювалися у межах від 2 до 12 м. Згідно з даними стандартної атмосфери для таких характерних розмірів перехідний 

режим обтікання реалізується на висотах від 90 до 180 км. Встановлено, що розрахункові значення коефіцієнтів лобового 

опору у перехідному режимі задовільно узгоджуються з експериментальними даними і розрахунками по теорії локальної 

взаємодії, а на висоті 300 км відповідають контрольним вільномолекулярним значенням, отриманим за аналітичними 

формулами. Досліджено залежність коефіцієнтів лобового опору тіл розглянутих форм від кута атаки і висоти польоту. 

Показано вплив вибору характерної площі на діапазон значень результатів розрахунку.

Обчислення коефіцієнтів лобового опору розглянутого класу тіл при вході в щільні шари атмосфери за допомогою МПЧ 

проведено вперше. Задовільна відповідність отриманих результатів наявним експериментальним і розрахунковим даним 

підтверджує ефективність застосованого методу у перехідному режимі. Це дозволяє використовувати його у практич-

них розрахунках параметрів впливу зовнішнього середовища на космічні апарати в найбільш складних для дослідження 

інтервалах висот, що відповідають перехідному режиму обтікання.

Ключові слова: рівняння Больцмана, динаміка розрідженого газу, метод Монте-Карло, метод пробних частинок, вільно-
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ВСТУП

Прогрес в області авіаційно-космічної техніки в 

даний час і доступному для огляду майбутньому 

пов’язаний зі створенням апаратів для польоту у 

верхніх шарах атмосфери, що межують з ближ-

нім космосом. Істотне скорочення відстані до 

Землі дозволяє значно підвищити ефективність 

супутників спостереження її поверхні. Тому уль-

транизькі навколоземні орбіти (УННО), що охо-

плюють висоти менше 300 км, мають переваги 

перед традиційними низькими орбітами. При 

зменшенні висоти польоту сили аеродинамічно-

го опору зростають, відповідно вимоги до точ-

ності їхнього моделювання підвищуються. Для 

тіл зі складною геометрією прийнятну точність 

результатів можна забезпечити чисельним мо-

делюванням фізики молекулярного потоку, на-

приклад на основі методу прямого моделюван-

ня, запропонованого в роботі [19]. Комп’ютерну 

реалізацію цього методу описано в роботах [20, 

26]. Використання чисельних моделей [20, 26] у 

поєднанні з сурогатною моделлю [25] дозволи-

ло на УННО дослідити вплив форми тіла на його 

аеродинамічний опір [27]. Оптимізація геомет-

ричної форми апарата може вирішити проблему 

продов ження часу його життя. 

Крім того, в даний час увагу конструкторів 

сконцентровано на розробці й модернізації ба-

гаторазових транспортних космічних апаратів, 

які можуть здійснювати посадку на аеродром 

[23, 24]. Вирішення цієї проблеми передбачає 

створення апаратів, яким притаманні багато-

функціональність, висока аеродинамічна якість 

в гіперзвуковому діапазоні, можливість бічного 

маневру і обмеження граничних теплових на-

вантажень при спуску з орбіти, а також забезпе-

чення їхньої стійкості і керованості для всіх ре-

жимів польоту. При виборі геометричних форм і 

пропорцій подібних апаратів багаторазового ви-

користання пріоритетними є їхні аеродинамічні 

характеристики [10, 11, 18].

При розрахунках аеродинамічних характерис-

тик космічних апаратів на УННО, а також при 

зниженні висоти польоту багаторазових тран-

спортних засобів і вході у щільні шари атмосфе-

ри одним з найбільш складних для досліджень є 

діапазон висот, що відповідає перехідній області 

обтікання. Адекватний опис руху газу в усьому 

перехідному режимі можна отримати на осно-

ві кінетичної теорії, основним рівнянням якої 

є рівняння Больцмана [15]. Зважаючи на над-

звичайну складність нелінійного оператора в 

правій частині, а також на велику кількість неза-

лежних змінних, його розв’язування в загально-

му випадку аналітичними методами неможливе, 

а регулярними чисельними методами — вкрай 

складне. На теперішній час при вирішенні рів-

няння Больцмана широкого поширення набули 

методи статистичних випробувань або методи 

Монте-Карло. З методів статистичного моделю-

вання руху розрідженого газу найбільш розвине-

ні метод прямого статистичного моделювання 

[9] і метод пробних частинок (МПЧ) [22], який 

використовується в даній роботі.

МЕТОД ПРОБНИХ ЧАСТИНОК

Всі частинки, що моделюють рух молекул газу, в 

МПЧ підрозділяються на польові та пробні. Ме-

тод полягає у статистичному моделюванні блу-

кань пробних частинок на тлі польових.Пробні 

молекули, що розігруються у межах розрахунко-

вої області відповідно до імовірнісного розпо-

ділу їхніх характеристик, відчувають зіткнення 

з обтічною перешкодою і польовими частинка-

ми, змінюючи при цьому як свою швидкість, так 

і характеристики поля. Розв’язання рівняння 

Больцмана досягається шляхом ітерацій.

Розрахункові алгоритми з реалізації МПЧ 

ґрунтуються на усередненні молекулярних ознак 

у відповідних комірках розрахункового поля у 

процесі блукання пробних частинок [8]. Як і для 

будь-якого статистичного методу, точність отри-

маних результатів залежить від кількості прове-

дених випробувань (обсягу вибірки).

Визначення аеродинамічних характеристик 

(АДХ) обтічного тіла і окремих його елементів 

у МПЧ зводиться до розрахунку накопичуваних 

питомих навантажень при попаданні частинок 

на поверхню тіла з їхнім подальшим усереднен-

ням за кількістю траєкторій. Обчислення сило-

вого впливу на тіло зводиться до підсумовування 

і подальшого усереднення різниці швидкостей 

падаючих на тіло і відбитих від його поверхні 

молекул.
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Найбільшого розвитку МПЧ набув при роз-

рахунках вільномолекулярних течій, коли зітк-

неннями молекул можна знехтувати, а інтеграл 

зіткнень дорівнює нулю. Надалі МПЧ був розви-

нений шляхом переходу до розрахунків на дво-

рівневих ієрархічних сітках [17] і поширений на 

перехідну область аж до течій, близьких до кон-

тинуальних (до чисел Кнудсена Kn > 0.01). 

Вибір розрахункової сітки для МПЧ має вели-

ке значення, оскільки основною вимогою засто-

совності МПЧ є відповідність лінійних розмірів 

розрахункових комірок місцевій довжині віль-

ного пробігу. Тестування МПЧ у тривимірній 

постановці на рівномірній розрахунковій сітці 

з досить дрібним кроком і зіставлення розра-

хункових значень коефіцієнта лобового опору 

з експериментальними даними, отриманими у 

перехідній області, було зроблено лише для сфе-

ри [8], хоча список аналогічних робіт для осеси-

метричного і плаского обтікань досить великий 

[3—7]. Тому був зроблений пошук експеримен-

тальних даних у перехідному режимі для коефі-

цієнтів лобового опору тіл простої форми різних 

видовжень під різноманітними кутами атаки. 

Знайдені дані порівнювалися з розрахунковими 

значеннями орбітальних об’єктів, отриманими 

МПЧ на рівномірній прямокутній сітці.

ПАРАМЕТРИ ЧИСЕЛЬНОГО ЕКСПЕРИМЕНТУ

Дослідження проводилися для сфери, кругового 

конуса, кругового циліндра і прямокутного па-

ралелепіпеда з квадратною передньою гранню 

для різних режимів обтікання (від вільномолеку-

лярного до близького до континуального). Гео-

метричні пропорції обтічних тіл варіювалися за 

допомогою параметра L/D = 1, 3, 6, де L — дов-

жина обтічного тіла, D — діаметр дна тіла обер-

тання або довжина ребра квадратної грані пря-

мокутного паралелепіпеда (значення залишало-

ся незмінним: D = 2 м). Як характерний розмір L 

бралася довжина тіла, а для сфери — її діаметр.

Розрахункову область методу пробних части-

нок було обрано у вигляді прямокутного парале-

лепіпеда, що охоплює обтічне тіло і зони збурен-

ня газодинамічних параметрів в його околицях. 

На рис. 1 показано взаємне розташування тіла і 

розрахункової області (вісь абсцис якої вибира-

лася співнапрямленою з віссю симетрії тіла), а 

також напрямок орієнтованого в площині XOY  

вектора швидкості V потоку, що набігає. По-

ложення тіла фіксувалося, а напрямок V варі-

ювався і задавався кутом атаки  . Розрахункова 

область розбивалася площинами, паралельними 

до її сторін, з кроком 5 см у всіх напрямках. На 

кожній з висот розрахунки провадилися для умов 

обтікання, отриманих згідно з даними стандарт-

ної атмосфери [12]. Температурне відношення 

становило 0/wt T T  <<1, де wT  — температура 

поверхні тіла, 0T  — температура гальмування.

Однією з найскладніших для досліджень є об-

ласть висоти польоту, де відношення довжини 

вільного пробігу молекул у незбуреному потоці 

до характерного розміру тіла ( / L  = Kn — 

число Кнудсена) є величиною порядку одини-

ці. Режим обтікання, при якому аеродинамічні 

і теплові характеристики вже відрізняються від 

вільномолекулярних значень, але ще не підко-

ряються залежностям, характерним для режи-

му континуального обтікання, є перехідним. З 

достатнім ступенем точності можна вважати, 

що перехідному режиму обтікання відповідає 

діапазон зміни числа Кнудсена 0.01  Kn  10. 

Для літального апарата з характерним розміром 

2  L  12 згідно з даними стандартної атмосфери 

перехідний режим реалізується на висотах від 90 

до 180 км. Що більше значення L, то вище роз-

починається перехідний режим: для L = 2 м він 

Рис. 1. Схематичне зображення положення обтічного 

тіла і вектора швидкості зустрічного потоку у тривимір-

ній прямокутній розрахунковій області
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реалізується на висотах від 150 до 90 км, а при 

L = 12 м — від 180 до 100 км.

Значення числа Рейнольдса 0Re L  розрахову-

валися за формулою [16]:
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де   — коефіцієнт в’язкості,   — показник аді-

абати, 0T  — температура гальмування, M , T , 

Kn L , Re L  — відповідно число Маха, темпе-

ратура, число Кнудсена і число Рейнольдса Re
0L 

зустрічного потоку на розрахунковій висоті. 

У табл. 1 приведено залежності значень числа 

Рейнольдса від висоти польоту H і характерного 

розміру L. Видно, що розраховані значення Re
0L 

змінюються в широких межах: від 0.01 на вели-

ких висотах до більш ніж 1000 при спуску на ви-

соту 80 км.

На рис. 2 і 3 світлими значками і кривими по-

казано отримані за допомогою МПЧ графіки за-

лежності коефіцієнтів лобового опору кругового 

конуса, циліндра і прямокутного паралелепіпеда 

різних видовжень в залежності від висоти польоту.

Таблиця 1. Залежність значень числа Рейнольдса Re0L 
від висоти польоту H і характерного розміру L

H, км

Re
0L

L = 2 м L = 6 м L = 12 м

300 0.01 0.03 0.06

160 0.05 0.14 0.28

120 0.74 2.23 4.46

110 2.40 7.10 14.20

100 13.00 31.10 78.00

90 74.00 223.00 447.00

80 416.00 1250.00 2490.00

Рис. 2. Графік залежності коефіцієнтів лобового опору Cx кругового конуса від висоти польоту H для різних видо-

вжень конуса: а — L/D = 1, б — L/D = 3, в — L/D = 6) і кутів атаки ( = 0° — крива 1, трикутники; = 45° — крива 

2, квадратики;  = 90° — крива 3, кружки;  = 135° — крива 4, ромбики;  = 180° — крива 5, зірочки). Світлі значки 

і криві — розрахункові значення МПЧ, одиничні чорні значки тієї ж форми — дані експериментів [14] і [13]; жирна 

суцільна крива — результати розрахунків [1] за методикою [2] при  = 0°; жирні прямі 6 і 7 з короткими і довгими 

штрихами — вільномолекулярні межі для диска і конуса, отримані за аналітичними формулами [16]
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Рис. 3. Графік залежності коефіцієнтів лобового опору 

Cx кругового циліндра (суцільні криві) і прямокутного 

паралелепіпеда (штрих-пунктирні криві) від висоти по-

льоту H для різних видовжень (а — L/D = 1, б — L/D = 

= 3, в — L/D = 6) і кутів атаки ( = 0° — криві 1, трикут-

ники;  = 45° — криві 2, квадратики;  = 90° — криві 3, 

кружки). Марковані криві відповідають розрахунковим 

значенням МПЧ; одиничні чорні маркери — експери-

ментальним даним [14] і [16] для кругового циліндра; 

жирні штрихові прямі 4 — вільномолекулярні межі для 

нескінченного поперечно обтічного циліндра, отримані 

за аналітичними формулами [16]

Для конуса видовження L/D = 1, 3, 6 відповіда-

ють кутам конусності к  = 27°, 10°, 5°. Результати 

розрахунків Cx при різних к  показані на рис. 2 

для кутів атаки  = 0°, 45°, 90°, 135°, 180°.

На висоті 300 км при розглянутих кутах атаки 

розрахункові значення МПЧ коефіцієнта лобо-

вого опору конуса лежать у межах від 1.4 до 8. Для 

кутів атаки  = 0 та 180° (назустріч потоку орі-

єнтоване вістря конуса або його дно) значення 

Cx   2.1 і не залежать від видовження L/D. В обох 

випадках результати розрахунків відповідають 

вільномолекулярним значенням, отриманим за 

аналітичними формулами [16] для дифузного 

відбиття молекул від поверхні диска (пряма 7):

2 22
exp( sin )xC S

S
   



2
2

1
2sin 1 erf( sin ) sin

2
wT

S
S TS 

       
 

і обтічного під нульовим кутом атаки конуса 

(пряма 6): 

2 2
2

1 1
exp( sin )

2sin
w

xк
к

T
C S

TSS 

 
        

  02

1
1 sin 1 erf( sin )

22
w

к к
T

S C
S TS 

 
        
 

,

де S  = 2V RT   — швидкісний параметр, R — 

газова постійна, wT  — температура поверхні тіла, 

T  — температура зустрічного потоку,   — кут 

між вектором швидкості зустрічного потоку V 

і площиною пластини (при нульовому куті ата-

ки   = 90°), к  — кут піврозхилу конуса, 0С  — 

внесок основи конуса в опір конуса:

2
0 2

2 1
exp( ) 1 (1 erf( ))

2
C S S

SS

         
2

2

1
{ [1 erf( )] exp( )}

2
wT

S S S
TS 

     .

Для кутів атаки конуса   = 45°, 90° і 135° що 

більше співвідношення L/D, то вище Cx, причо-

му при збільшенні видовження тіла найшвидше 

збільшення коефіцієнта Cx характерне для попе-

речного обтікання ( = 90°).

При подальшому зниженні і вході у щільні 

шари атмосфери відбувається відрив потоку і 

зменшення Cx. При фіксованій довжині конуса 
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на висоті 90 км найменші падіння Cx (до 10 % від 

вільномолекулярних значень) спостерігаються 

під кутом атаки  = 180° (до потоку повернуто 

дно конуса, див. криві 5 на рис. 2). Найбільше 

падіння коефіцієнта лобового опору (порівняно 

з вільномолекулярним значенням) спостеріга-

ється при зниженні під кутом атаки  = 0°. На-

приклад, при зниженні конуса з видовженням 

L/D = 6 значення Cx зменшується на 84 % (крива 

1 на рис. 2, в).

Звертає на себе увагу той факт, що під кутом 

атаки  = 180° вплив довжини конуса на всіх 

висотах незначний (криві 5 на рис. 2). Поясню-

ється це тим, що при вільномолекулярній течії 

молекули зустрічного потоку майже не залітають 

у тіньову частину конуса, тому його довжина 

практично не впливає на значення коефіцієн-

та лобового опору. Низьку концентрацію моле-

кул з боку конічної частини обтічного тіла при 

 = 180°, L/D = 6, H = 300 км підтверджують поля 

безрозмірної щільності    на рис. 4, а. При 

вході в щільні шари атмосфери кількість моле-

кул, що потрапляють в дальню хвостову частину 

конуса незначна через ударну хвилю, що утво-

рилася перед дном конуса. Поля    на висоті 

H = 90 км показані на рис. 4, б. 

Для циліндра і прямокутного паралелепіпеда 
розрахунки велися для трьох кутів атаки:  = 0, 

45° і 90° (рис. 3). Обтікання під кутами атаки  = 

= 135° і 180° аналогічні обтіканням при  = 45° і 

0°. Найменші значення Cx циліндра і паралелепі-

педа для всіх режимів досягаються при їхньому 

поздовжньому розташуванні відносно зустріч-

ного потоку (незалежно від видовження, див. 

криві 1 і 4 на рис. 3).

Прямокутний паралелепіпед при L/D = 1 є 

кубом, тому газодинамічні характеристики при 

 = 0 та 90° ідентичні, а коефіцієнти лобового 

опору близькі з точністю до похибок розрахунку 

(криві 4 і 6 на рис. 3, а).

Граничні вільномолекулярні значення Cx при 

поперечному обтіканні нескінченних циліндрів, 

отримані за аналітичними формулами [16] для 

дифузного відбиття, показані на рис. 3 за допо-

могою штрихових прямих 4. Розрахункові криві 

коефіцієнта лобового опору циліндра на висоті 

H = 300 км при  = 90° відповідають вищевказа-

ним вільномолекулярним значенням (прямим 4).

На відміну від обтікання конуса, при поздовж-

ньому ( = 0) обтіканні циліндра і паралелепіпе-

да на висоті 300 км залежність коефіцієнта лобо-

вого опору від довжини тіла стає більш помітною 

(криві 1 при H = 300 км на рис. 3). Збільшення 

довжини у шість разів призводить до збільшен-

ня вільномолекулярного значення Cx від 2.27 до 

3.45.

Вплив видовжень циліндра і паралелепіпеда 

пояснюється відбиттям частинок від їхньої хвос-

тової частини, яке для конуса було практично 

відсутнє. Попадання молекул на всю бічну по-

верхню циліндра з видовженням L/D = 6 при 

 = 0° і H = 300 км наочно ілюструє поле розподі-

лу    у площині його симетрії (рис. 5).

Зі зменшенням висоти польоту починає реа-

лізовуватися перехідний режим обтікання, і зна-

чення коефіцієнта лобового опору істотно змен-

Рис. 4. Поля безрозмірної щільності /    кругового 

конуса з видовженням  L/D  = 6 при куті атаки  = 180°: 

а — на висоті H = 300 км, б — на висоті H = 90 км

Рис. 5. Поле безрозмірної щільності /    кругового 

циліндра з видовженням L/D = 6 при куті атаки  = 0° на 

висоті H = 300 км
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шуються при всіх кутах атаки: під час спуску до 

90 км значення Cx можуть зменшитися на 50 % 

порівняно із вільномолекулярним значенням. 

Вхід у щільні шари атмосфери супроводжується 

утворенням перед тілом ударної хвилі. Внаслі-

док цього при  = 0° різко зменшується кількість 

молекул, які потрапляють на бічну поверхню 

тіла, що в свою чергу нівелює залежність Cx від 

видовження тіла (на висоті 90 км і значення Cx 

для різних видовжень близькі одне до одного).

На кожній з висот, що більше видовження 

циліндра і паралелепіпеда, то вище значення Cx 

(при фіксованому куті атаки).

ВИБІР ХАРАКТЕРНОЇ ПЛОЩІ

На всіх вищенаведених рисунках значення кое-

фіцієнта лобового опору віднесені до площі дна 

D2/4 для тіл обертання і до D2 для паралелепіпе-

да. Використання єдиного значення характерної 

площі розносить розрахункові криві на різні рів-

ні і полегшує їхнє порівняння для різних значень 

кутів атаки і висот польоту. Якщо ж як характер-

ну площу використовувати Sx = S, де S — пло-

ща проекції тіла на площину, перпендикулярну 

до V, то діапазон розкиду значень Cx значно зву-

жується. На рис. 6 показано графіки Cx конуса 

(рис. 6, а), циліндра (суцільні криві на рис. 6, б) 

і паралелепіпеда (штрихові криві на рис. 6, б) з 

видовженнями L/D = 6. Маркери кривих відпо-

відають тим же кутам обтікання, що і на рис. 2 і 3. 

На висоті 300 км значення Cx для всіх розгляну-

тих орієнтацій конуса і для орієнтацій  = 45° і 90° 

циліндра і паралелепіпеда лежать у межах від 2.1 

до 2.3. При спуску до висоти 90 км значення Cx 

змінюються від 1 до 1.8. Слід зазначити, що при 

Sx = S і аналогічних умовах обтікання коефіці-

єнти лобового опору циліндра і паралелепіпеда 

досить близькі один до одного, але при цьому 

криві Cx паралелепіпеда лежать трохи вище (на 

відміну від графіків, де за Sx  бралася площа дна).

При розрахунках значення площі  S обчис-

лювалося статистично з точністю до розмірів 

розрахункових комірок. У табл. 2 наведено зна-

чення  S для конуса і циліндра в залежності від 

видовження і кута атаки.

Використання Sx = S означає облік всієї по-

верхні тіла, яка бере участь у потраплянні та 

Таблиця 2. Залежність площ проекцій конуса і циліндра 
на площину S, перпендикулярну до V, 
від видовження і кута атаки

Форма 

тіла
L/D

S, м2

    

Конус 1 3.14 2.7 1.97 2.70 3.14

3 3.14 5.41 5.98 5.41 3.14

6 3.14 9.65 12.00 9.64 3.14

Циліндр 1 3.14 5.04 4.00 — —

3 3.14 10.73 12.06 — —

6 3.14 19.22 24.12 — —

Рис. 6. Розрахункові залежності коефіцієнтів лобового 

опору Cx (характерний розмір хS  = S) від висоти польо-

ту H для деяких тіл простої форми з видовженням L/D = 

= 6 (а — для конуса, б — для циліндра і паралелепіпеда: 

суцільні і пунктирні криві відповідно) при різних кутах 

атаки  ( = 0° — криві 1, трикутники;  = 45° — криві 2, 

квадратики;  = 90° — криві 3, кружки;  = 135° — крива 

4, ромбики;  = 180° — крива 5, зірочки)
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відбитті молекул зустрічного потоку. У разі об-

тікання циліндра під нульовим кутом атаки кое-

фіцієнт Cx збільшується зі збільшенням довжини 

циліндра за рахунок відбиття частинок від його 

хвостової частини. Що довший циліндр, то біль-

ший внесок таких частинок. Через те що в цьо-

му випадку розрахункове значення  S дорівнює 

площі дна та істотно менше від значення фак-

тичної «освітленої» площі циліндра, то при його 

поздовжньому обтіканні криві Cx лежать істотно 

вище інших. Аналогічна ситуація відбувається і 

в разі поздовжнього обтікання паралелепіпеда. 

ПОРІВНЯННЯ РЕЗУЛЬТАТІВ РОЗРАХУНКУ 
З ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНИМИ ДАНИМИ

Порівняння отриманих за допомогою МПЧ ре-

зультатів розрахунку коефіцієнта лобового опо-

ру тіл обраних геометричних форм і пропорцій з 

експериментальними даними виявилося досить 

великою проблемою через нестачу останніх. Зі 

збільшенням числа Рейнольдса спостерігається 

тенденція до зближення значень Cx в експери-

ментах, що проводилися для різних значень тем-

пературного фактора wt , вплив якого найбільш 

сильний у вільномолекулярному і близькому 

до нього режимах обтікання. Тому на висотах, 

менших за 100 км, можливе порівняння розра-

хункових даних МПЧ з наведеними у роботі [14] 

результатами експериментів з визначення аеро-

динамічних характеристик неохолоджуваних тіл 

простої форми ( wt  = 1) у перехідній області при 

гіперзвукових швидкостях потоку, що проводи-

лися у вакуумній аеродинамічній трубі ЦАГІ.

На рис. 2, а темними значками показано екс-

периментальні дані [14] для конуса з кутом пів-

розхилу к  = 30° при кутах атаки = 0°, 45°, 90°, 

135°, 180° і числі Рейнольдса Re
0L = 97 (H   85 км). 

Форма значків відповідає формі світлих значків, 

що представляють відповідні розрахункові дані 

МПЧ при к  = 27° (L/D = 1). 

На рис. 2, б нанесено дані [14] для конуса з ку-

том к  = 10° (L/D = 3) при кутах атаки  = 0° і 

45° та Re
0L = 162 (H = 90 км). Там же наведено 

результати експерименту [13] при поздовжньому 

обтіканні ( = 0°) охолоджуваного конуса ( t  = 

= 0.1) з кутом піврозхилу к  = 10° (L/D = 3) при 

великих числах Рейнольдса Re
0L = 103 (H   80 км) 

і Re
0L·

1
wt 

 = 100 (звідки Re
0L = 62.5, H  100 км). 

Результати експериментів при кутах атаки  = 0° 

і 45° позначені темними трикутниками і квадра-

тиками. На цьому ж рисунку для  = 0° жирною 

кривою позначено розраховані в роботі [1] зна-

чення Cx у широкому діапазоні режимів обтікан-

ня (1  Re
0L  104) для охолоджуваного конуса 

( wt  = 0.25) при його гіперзвуковому обтіканні 

( M  = 10) за методикою, основаною на теорії 

локальної взаємодії [2].

На рис. 2, в аналогічними маркерами для кутів 

атаки  = 0° і 45° позначено дані експерименту 

[14], проведеного для тонкого конуса з к  = 5° 

(L/D = 6) при числі Рейнольдса Re
0L = 162, що 

відповідає висоті H  95 км.

На рис. 3, б темним трикутником показані дані 

експерименту [14] для поздовжньо обтічного ци-

ліндра ( = 0°) з видовженням L/D = 3 при числі 

Рейнольдса Re
0L = 13, що відповідає H  115 км. 

Аналогічно для  = 0° на рис. 3, в позначені дані 

[14] при L/D = 6, Re
0L = 162 (H  90 км).

У роботі [16] наведено дані серії експеримен-

тів залежності відносного коефіцієнта лобового 

опору 0 0( ) ( )D x x x xC C C C C    (Cx і xC   — 

континуальне і вільномолекулярне значення) 

від числа Кнудсена Kn  при гіперзвуковому 

поперечному обтіканні циліндра у перехідній 

області. Перераховані за цими даними значення 

Cx у залежності від висоти H позначено на рис. 3 

темними кружечками і підлягають порівнянню 

з кривою 3, отриманою за допомогою МПЧ при 

 = 90°. Експериментальні дані [16] показують, 

що при Kn  = 0.01 (для розглянутих видовжень 

це відповідає діапазону висот 90 км  H  100 км) 

практично досягається континуальна межа зна-

чень Cx.

Як показує порівняння результатів МПЧ з на-

явними експериментальними і розрахунковими 

даними, на великих висотах спостерігається пов-

на відповідність між МПЧ і отриманими аналі-

тично вільномолекулярними межами, а на низь-

ких висотах результати МПЧ задовільно узгод-

жуються з даними експериментів і розрахунками 

згідно теорії локальної взаємодії. Найбільші від-

мінності розрахункових даних від експеримен-

тальних спостерігаються при поздовжньому об-

тіканні конуса під нульовим кутом атаки в режи-
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мі, близькому до континуального, де на висоті 

90 км похибка обчислень досягає 30 %.

Як зазначалося вище, при розрахунках крок 

розбиття рівномірної прямокутної сітки по кож-

ному з напрямків становив   = 5 см для всіх 

висот. Основна вимога до розрахункової сітки у 

МПЧ полягає в тому, щоб лінійні розміри комі-

рок не перевершували місцеву довжину вільного 

пробігу  . Оскільки зменшення висоти H  при-

зводить до зменшення довжини вільного про-

бігу, то на низьких висотах потрібне більше по-

дрібнення РС.

Дослідження впливу кроку розбиття сітки на 

значення коефіцієнта лобового опору було зроб-

лено на прикладі обтікання сфери. Значення Cx 

сфери на великих висотах для   = 10, 5, 2.5 см 

(криві 1, 2, 3 на рис. 7) відповідають отриманій 

аналітично в роботі [16] вільномолекулярній 

межі Cx для дифузного відбиття при гіперзву-

ковому обтіканні кулі для wt  = 0.01 (пряма 4 на 

рис. 7).

Характер поведінки Cx сфери на різних висотах 

демонструють результати, отримані за формула-

ми теорії локальності у відповідності з параметра-

ми атмосфери в зазначеному висотному інтерва-

лі. Теорія локальності дає апроксимаційну залеж-

ність між вільномолекулярною і континуальною 

межами Cx в залежності від режиму обтікання. 

Вона дозволяє отримати коридор значень коефі-

цієнта лобового опору, при цьому крива середніх 

значень задається емпіричною формулою, наве-

деною в роботі [2] (крива 5 на рис. 7).

Коридор значень Cx, отриманих при прове-

денні ряду експериментів для гіперзвукового 

обтікання охолоджуваної сфери (5  M  12.5, 

0.01  wt   0.2), вказано на рис. 7 пунктирною і 

штрих-пунктирною кривими 6 [21].

Для чисел Рейнольдса Re
0L < 1 (що відпові-

дає H > 120 км) експерименти [21] проводили-

ся при температурному відношенні wt  = 0.2 і 

wt  = 0.25. Тому при H > 120 км експериментальні 

дані лежать вище розрахункових кривих МПЧ, 

для яких wt  = 0.01. Вільномолекулярне значен-

ня коефіцієнта лобового опору (отримане при 

wt  = 0.2) позначено на рис. 7 штриховою лінією 

(пряма 7) і лежить у межах експериментального 

коридору [21].

На висоті 100 км експерименти [21] проводи-

лися при wt  = 0.01. Порівняння кривих 1, 2, 3 

на рис. 7, що відповідають розрахункам МПЧ з 

різною густотою сіткового розбиття, показує, що 

значення Cx МПЧ на висоті 100 км близькі до да-

них зазначеного експерименту.

При спуску на нижчі висоти спостерігаєть-

ся тенденція до завищення розрахункових зна-

чень Cx. При Re
0L > 10 (H < 100 км) найближче 

до даних експерименту лежать криві 2 і 3, що 

відповідають сітковому кроку   = 2.5 і 5 см. Це 

доводить, що для розглянутих в задачі лінійних 

розмірів обтічних перешкод використовуваний у 

всіх попередніх розрахунках сітковий крок   = 

= 5 см є цілком задовільним. 

ВИСНОВОК

За допомогою МПЧ досліджено вплив геоме-

тричних пропорцій орбітальних об’єктів простої 

форми на їхні коефіцієнти лобового опору. Вста-

новлено діапазони зміни коефіцієнта лобового 

опору в залежності від кута атаки, видовження 

тіла і висоти польоту. При спуску в інтервалі ви-

Рис. 7. Графік залежності коефіцієнтів лобового опору Cx 

сфери від висоти польоту H для різних значень сіткового 

кроку  ( = 10 см — криві 1, трикутники;  = 5 см — кри-

ві 2, квадратики;  = 2.5 cм — криві 3, ромбики). Марко-

вані криві 1, 2, 3 відповідають розрахунковим значенням 

МПЧ; жирні штрихові прямі 4 і 7 — вільномолекуляр-

ним межам для wt  = 0.01 і wt  = 0.2 (отримані за ана-

літичними формулами [16]); суцільна крива 5 — даним 

теорії локальності [2]; пунктирна і штрих-пунктирна 

криві 6 — нижній і верхній межам експериментального 

коридору [21] для гіперзвукового обтікання сфери
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сот від 300 до 90 км відбувається зміна режимів 

обтікання. Результати розрахунків показують, 

що вільномолекулярний режим для розгляну-

того класу тіл порушується на висотах від 180 до 

150 км (в залежності від характерного розміру 

тіла). Порушення цього режиму наочно ілюстру-

ється падінням значень коефіцієнта лобового 

опору і зміною структури течії в околиці тіла.

Проведено порівняння отриманих значень 

коефіцієнта лобового опору з експерименталь-

ними даними та з результатами розрахунків за 

теорією локальності при різних кутах атаки. 

Встановлено, що на великих висотах спостері-

гається повна відповідність між розрахункови-

ми значеннями МПЧ і отриманими аналітично 

вільномолекулярними межами, а на висотах від 

180 до 90 км результати МПЧ задовільно узгод-

жуються з даними експериментів. Найбільші 

відмінності розрахункових даних від експери-

ментальних спостерігаються при поздовжньому 

обтіканні конуса під нульовим кутом атаки: по-

хибка розрахунків зростає у процесі наближення 

до континуального режиму, і при спуску на висо-

ту 90 км досягає 30 %.
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PROPORTIONS’ INFLUENCE OF SIMPLE SHAPE ORBITAL 

OBJECTS ON THEIR AERODYNAMIC CHARACTERISTICS

When developing modern and promising aerospace technology models, the relevance of simulation of the flow around appara-

tuses (spacecraft) of various geometric shapes in a transitional mode corresponding to the flight in the region of the upper layers 

of the atmosphere and near space is growing. Solving the Boltzmann equation, which most adequately describes this process in 

the framework of kinetic theory, still remains a difficult task. To solve this equation, the Monte Carlo statistical methods are used 

quite successfully. An example of such a method is the direct statistical simulation, or, less common but also well-established in 

rarefied gas dynamics, the test particles method (TPM).

The aim of this work is to study the effect of geometric proportions of simply-shaped orbiting objects during uncontrolled 

descent to dense layers of the atmosphere on their drag coefficients. Such objects may be elements of space debris or spacecraft 

of appropriate shapes and proportions. The studies were based on the results obtained by numerical simulation of TPMs on 

uniform rectangular grids.

The shape of the orbital objects was set in the form of a circular cone, cylinder, rectangular parallelepiped of various elonga-

tions, and spheres. The calculations were carried out in a wide range of attack angles. The characteristic dimensions of the body 

class in question varied from 2 to 12 meters. According to the standard atmosphere for such characteristic dimensions, the tran-

sitional flow regime is realized at altitudes from 90 km to 180 km. It was found that the calculated values of the drag coefficients 

in the transition regime are in satisfactory agreement with the experimental data and calculations on the theory of local interac-

tion, and at an altitude of 300 km, they correspond to the control free molecular values obtained by analytical formulas. The 

dependence of the drag coefficients of the bodies of the considered shapes on the angle of attack and flight altitude was studied. 

The influence of the choice of the characteristic area on the range of values of the calculation results is shown.

The drag coefficient of the considered class of bodies at the entrance to the dense layers of the atmosphere using the TPM was 

calculated for the first time. Satisfactory agreement of the obtained results with the available experimental and calculated data 

confirms the effectiveness of the applied method in transition mode. This makes it possible to use it in practical calculations of 

the parameters of the external environment effect on the spacecraft in the most difficult to study altitude ranges corresponding 

to the transitional flow regime.

Keywords: Boltzmann equation, the rarefied gas dynamics, Monte Carlo method, the test particles method, free molecular and 

transitional regimes, numerical simulation.


