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Рассмотрены проблемы достоверного определения аэродинамических характери-
стик изделий ракетной техники и их отдельных элементов в условиях транс- и 
сверхзвуковых режимов полета. Предложен алгоритм численного моделирования 
аэродинамических характеристик полета изолированного изделия. Описан алго-
ритм решения задачи получения аэродинамических характеристик всего изделия и 
его отдельных элементов. Приведена математическая модель обтекания твердого 
тела транс- и сверхзвуковым турбулентным потоком. Изложены принципы работы 
численной схемы, методы дискретизации уравнений по времени и пространству, 
особенности задания граничных условий и начального приближения. Исследования 
аэродинамических характеристик элементов изолированного объекта проведены на 
неструктурированной расчетной сетке. Рассчитаны моменты, возникающие на от-
клоняемом элементе одного из раскрывающихся рулей, для чисел Маха, равных 0,8 
и 1,2, и углов атаки, находящихся в диапазоне –4…24. Проведено сравнение рас-
четных аэродинамических характеристик с экспериментальными данными ЦАГИ 
им. профессора Н.Е. Жуковского. Сделан вывод о корректности предложенной ме-
тодики для исследования аэродинамических характеристик изделий ракетной тех-
ники при транс- и сверхзвуковых режимах полета. 

Ключевые слова: ракетная техника, уравнения Навье — Стокса, аэродинамические 
характеристики, отклоняемый элемент руля, численное моделирование, модель тур-
булентности 

The article deals with the problems of reliable determination of aerodynamic characteris-
tics of missiles and their individual elements under the conditions of transonic and super-
sonic flight regimes. An algorithm for numerical simulation of the aerodynamic flight 
characteristics of an isolated object is proposed. An algorithm for solving the problem of 
obtaining the aerodynamic characteristics of the whole body, as well as its individual ele-
ments, is described. A mathematical model of the flow around a solid body by transonic 
and supersonic turbulent flow is presented. Operating principles of the numerical scheme, 
methods of spatial and temporal discretization of equations, features of the boundary 
conditions and initial approximation are described. The studies of aerodynamic charac-
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teristics of the elements of an isolated object are performed on unstructured computa-
tional meshes. The hinge moments occurring on the deflected element of one of the open-
ing rudders are calculated for Mach numbers 0.8 and 1.2, and the angles of attack in the 
range of –4 to 24 degrees. The obtained aerodynamic characteristics are compared with 
the experimental data of TsAGI. A conclusion about the correctness of the proposed 
method for studying aerodynamic characteristics of missiles in transonic and supersonic 
flight regimes is made. 
Keywords: rockets, Navier-Stokes equations, aerodynamic characteristics, deflectable  
element of the rudder, numerical simulation, turbulence model 

Представленная работа является составной 
частью общего исследования вопросов без-
опасности отделения полезной нагрузки от 
самолета-носителя. Очевидно, что решение 
этой проблемы невозможно без достоверного 
определения аэродинамических характеристик 
отделяемого изделия ракетной техники при 
всех режимах полета. Знание аэродинамиче-
ских характеристик отделяемого объекта поз-
воляет оценить характер его движения, синте-
зировать оптимальный алгоритм стабилиза-
ции на этапе его отделения и управления в 
процессе самостоятельного движения [1]. 

Цель работы — разработка достоверной ме-
тодики численного моделирования обтекания 
изделия ракетной техники при транс- и сверх-
звуковых режимах полета с определением зави-
симостей момента крена на отклоняемых эле-
ментах рулей от угла атаки. 

 
Особенности решения уравнений механики 
сплошной среды методами численного моде-
лирования. Параметры обтекания изделия по-
лучены путем решения дискретных аналогов 
системы уравнений газодинамики, включаю-
щей в себя уравнения неразрывности, количе-
ства движения и энергии. При этом для дискре-
тизации уравнений применен метод конечных 
объемов [2, 3]. 

При определении осредненных свойств по-
тока воздуха в контрольном объеме V, ограни-
ченном замкнутой поверхностью A, система 
уравнений газодинамики в интегральной де-
картовой форме имеет вид 
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где t — время; W, F, G и H — векторы. 
Вектор H содержит источниковые члены. 

Векторы W, F, G определяются следующим об-
разом: 

    
                          

            
           

0
ˆ
ˆ; ; ,
ˆ

xi

yi

zi

ij j

v
vu piu

v vv pj
w vw pk
E v qvE pv

W F G  

где ρ, E и p — плотность, полная энергия на 
единицу массы и давление газа в контрольном 
объеме; u, v, w — компоненты вектора скорости 
газа в декартовой системе координат; ,̂i  ,̂j  k̂  — 
единичные векторы;  ,xi   ,yi  zi , ij — компо-
ненты тензора вязких напряжений τ; q — плот-
ность теплового потока. 

Полная энергия на единицу массы газа E 
связана с энтальпией торможения H0 соотно-
шением 
  E = H0 – p/ρ. 

Здесь 
  H0 = h + |u|2/2, 

где h — термодинамическая статическая эн-
тальпия газа; |u| — модуль скорости газа. 

Запись уравнений Навье — Стокса в вектор-
ной форме (1) обеспечивает совместное реше-
ние основных уравнений газодинамики. Такой 
подход, получивший название «связанный ре-
шатель» [4], обеспечивает хорошую сходимость 
расчета в областях сверхзвукового течения. Од-
нако при моделировании областей низкоско-
ростного течения возникают определенные 
трудности вследствие численной жесткости 
уравнений, обусловленной сложностью пра-
вильного определения скорости звука в сла-
босжимаемых потоках. Для устранения указан-
ного недостатка уравнение (1) подвергали 
предварительной обработке, алгоритм которой 
подробно изложен в работе [5]. 

Параметры рабочего тела. Воздух рас-
сматривали как идеальный вязкий газ. Расчет-
ными параметрами являлись: 
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• плотность 

  


  ст

м
,p

R T
 

где стp  — местное статическое давление; R  — 
универсальная газовая постоянная; мT  — мест-
ная температура; 

• удельная изобарная теплоемкость и удель-
ная теплопроводность, заданные по кусочно-
линейному закону в виде функции от темпера-
туры в соответствии с данными работы [6]; 

• динамическая вязкость, рассчитанная по 
известной формуле Сатерленда [7], 
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где норм  и нормT  — динамическая вязкость и 
температура при нормальных условиях; T — 
статическая температура; S — эффективная 
температура (константа Сатерленда). 

Особенности моделирования турбулент-
ности. Рассмотрено обтекание изделия набе-
гающим потоком с параметрами, предполага-
ющими возникновение зон турбулентного те-
чения вблизи его поверхности. По этой 
причине система уравнений газодинамики до-
полнена двумя дифференциальными уравнени-
ями модели турбулентности Ментера (SST-мо-
дели) [8], использующей в работе принцип 
осреднения по Рейнольдсу [9]. 

Стыковочная функция в модели Ментера 
строится так, чтобы наиболее адекватно учиты-
вать перенос напряжения трения в погранич-
ном слое. Это модель переноса сдвиговых 
напряжений, название которой связано со спо-
собом определения турбулентной вязкости. 
Данная особенность позволяет SST-модели од-
новременно обладать преимуществами стан-
дартных моделей k– [10] и k– [11]. 

Особенности задания граничных условий. 
Расчетная область определена следующими 
граничными условиями: сверхзвуковой вход, 
выход потока, твердая стенка. 

На входе в расчетную область использовано 
граничное условие входа сверхзвукового пото-
ка. Так как в этом случае скорость набегающего 
потока больше скорости звука, все собственные 
значения матрицы, определяющей конвектив-
ный перенос через границу, имеют положи-
тельный знак, т. е. возмущения распространя-
ются от границы внутрь расчетной области 
[12]. В этом случае на границе необходимо за-

давать все параметры течения в явной форме. 
В данной работе заданы три компоненты ско-
рости, статическая температура и статическое 
давление набегающего потока. 

На выходной границе расчетной области ис-
пользовано граничное условие выхода потока в 
область с фиксированным давлением. Если вы-
ходящий через границу поток является сверх-
звуковым, то все возмущения распространяют-
ся наружу из расчетной области. Значения па-
раметров потока на границе получали путем 
экстраполяции из ячеек, расположенных перед 
выходной границей (т. е. вверх по потоку). 

Таким образом, только четыре из пяти ха-
рактеристик потока (p, u, v, w, T) считались 
направленными из расчетной области. Одна 
характеристика направлена внутрь расчетной 
области. Четыре параметра течения экстрапо-
лированы из ячеек, расположенных перед вы-
ходной границей, а пятый параметр (статиче-
ское давление р) задан на границе явно. Приня-
то, что на выходной границе статическое 
давление равно таковому для набегающего  
потока. 

Следует отметить, что в задачах внешнего 
обтекания возможен вариант, когда отрывная 
зона, образующаяся за плохо обтекаемым те-
лом, распространяется до выходной границы. 
В этом случае появляются условия для воз-
никновения возвратного течения с выходной 
границы внутрь расчетной области. В резуль-
тате выходная граница становится локальным 
входом, что требует задания всех характери-
стик потока. В данной работе выходная гра-
ница была достаточно удалена от исследуемого 
тела, в результате чего все отрывные зоны  
располагались целиком внутри расчетной об-
ласти. 

Для границы расчетной области, совпадаю-
щей с поверхностью исследуемого тела, заданы 
следующие граничные условия: 

• для уравнений количества движения — 
условие прилипания. Это означает, что на по-
верхности обтекаемого тела нормальная и каса-
тельные составляющие вектора скорости пото-
ка равны нулю, т. е. ux = 0, uy = 0, uz = 0; 

• для уравнения энергии — условие адиаба-
тичности твердой поверхности. 

Особенности задания начального прибли-
жения. Чтобы с помощью итерационных ме-
тодов решить преобразованные в систему  
линейных алгебраических уравнений дискрет-
ные аналоги уравнений механики сплошной 
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среды, необходимо задать определенное на-
чальное приближение, с которого будет осу-
ществляться итерационный процесс, т. е. про-
цесс уточнения начального приближения к 
решению. Выбор начального приближения 
может оказать значительное влияние на 
устойчивость расчета, а также на скорость его 
сходимости [5, 12]. 

Так как при моделировании внешнего обте-
кания твердого тела можно выделить преиму-
щественное направление потока в большей ча-
сти расчетной области, в качестве начального 
приближения в начале итерационного процесса 
в каждой ячейке расчетной области задавались 
такие же значения параметров потока, как и на 
входной границе. После этого развитие поля 
течения учитывалось в ходе итерационного 
процесса. 

Особенности построения расчетных се-
ток. Считается, что для решения задач гидро-
газодинамики лучше всего подходят структу-
рированные гексагональные сетки, во многом 
потому, что они могут быть анизотропными 
[13, 14]. То есть ячейки в форме гексаэдров лег-
ко сгустить в том направлении, в котором ожи-
дается наличие больших градиентов. Например, 
при моделировании пограничного слоя гради-
енты скорости по нормали к твердой поверхно-
сти могут на порядки превышать градиенты 
вдоль этой поверхности. 

Однако анализ геометрии рассматриваемого 
изделия показал, что процесс построения 
структурированных сеток будет слишком тру-
доемким и длительным, и поэтому он не подхо-
дит для данного этапа исследований. В связи с 
этим для расчетов использованы неструктури-
рованные тетраэдральные сетки, сгенерирован-
ные с помощью триангуляции Б. Делоне [15], 
называемой методом снизу вверх. То есть сна-
чала ребра геометрических объектов разбива-
ются на одномерные ячейки. Затем от ребер 
(которые являются границами поверхностей) 
строятся двумерные ячейки на поверхностях 
геометрических объектов. После этого весь 
объем расчетной области разбивается на трех-
мерные ячейки, представляющие собой тетра-
эдры. Размерность построенных расчетных се-
ток изделия составила около 15,4 млн ячеек. 

 
Результаты исследований. Анализ получен-
ных данных. Для изучения зависимостей мо-
мента крена на отклоняемых элементах рулей 
изделия и проверки корректности работы 

предложенной математической модели прове-
дены две серии расчетов при следующих пара-
метрах набегающего потока: 

• число Маха M∞ = 1,2; давление p∞ = 
= 41692,5 Па; температура T∞ = 288 К; угол атаки 
 = –4…24; угол скольжения  = 0°; угол крена 
 = 0°; 

• M∞ = 0,8; p∞ = 66471,1 Па; T∞ = 288 К;  = 
= –4…24;  = 0°;  = 0°. 

В целях верификации математической моде-
ли проведено сравнение результатов расчетов и 
экспериментальных испытаний, проведенных в 
аэродинамической трубе Т-112 ЦАГИ им. про-
фессора Н.Е. Жуковского. 

Далее представлены зависимости момента 
крена на отклоняемом элементе руля № 2 от 
угла атаки, рассчитанного относительно оси 
вращения этого элемента. Используемую при 
этом систему координат поясняет рис. 1, где 1 
и 2 — углы отклонения элементов рулей № 1  
и № 2. 

На рис. 2, а–в приведены расчетные зависи-
мости момента крена на отклоняемом элементе 
руля № 2 от угла атаки в сравнении с данными 
эксперимента в аэродинамической трубе, полу-
ченные при числе Маха набегающего потока 
M∞ = 1,2. Изучены следующие конфигурации 
изделия: 

• 1 = 0°, 2 = 0°; 
• 1 = –60°, 2 = –120°; 
• 1 = –60°, 2 = –60°.  

 
Рис. 1. Схема для определения момента крена  

отклоняемого элемента руля № 2 
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На рис. 3 приведены расчетные и экспери-
ментальные зависимости момента крена на от-
клоняемом элементе руля № 2 от угла атаки при 
числе Маха набегающего потока M∞ = 0,8 для 
указанных конфигураций изделия. 

Анализ полученных результатов позволил 
выявить характерные особенности течения по-
тока вблизи хвостового оперения изделия в 
широком диапазоне углов атаки. Установлено, 
что при нулевом угле атаки как при M∞ = 1,2, 
так и при M∞ = 0,8 избыточное статическое  
давление на внешней и внутренней поверхно-
стях раскрывающихся частей хвостового опе-
рения практически одинаково, что вполне 
ожидаемо, учитывая симметричную форму мо-
дели изделия. 

При угле атаки  = 24° на наветренной сто-
роне изделия образуется обширная зона по-
вышенного давления, которая становится за-

метной при  > 10°. С увеличением угла атаки 
размеры зоны и давление в ней возрастают.  
В результате этого в сложенном положении 
раскрывающихся частей хвостового оперения 
(2 = –120°) внутренняя (ближняя к корпусу) 
поверхность руля № 2 обтекается при меньшем 
давлении, чем внешняя поверхность (дальняя 
от корпуса). Вследствие этого появляется мо-
мент, препятствующий раскрытию руля. 

Однако при угле 2 = –60° картина меняет-
ся, и зона повышенного давления на навет-
ренной стороне уже способствует раскрытию 
руля № 2. Данная картина также сохраняется 
для конфигурации 2 = 0°. Из рис. 3, б, в видно, 
что при  = 24° и 2 = –120° момент крена на 
отклоняемом элементе руля № 2 имеет отрица-
тельное значение, а при  = 24° и 2 = –60° — 
положительное. Это свидетельствует об изме-
нении знака момента крена в промежутке 

     

 

Рис. 2. Расчетные ( ) и экспериментальные ( ) зависимости момента крена на отклоняемом элементе  
руля № 2 от угла атаки при числе Маха M∞ = 1,2 и различных углах отклонения элементов рулей: 

а — 1 = 0°, 2 = 0°; б — 1 = –60°, 2 = –120°; в — 1 = –60°, 2 = –60° 
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между углами отклонения –120 и –60°. То есть 
до определенного момента поток будет пре-
пятствовать раскрытию руля, а потом способ-
ствовать. 

Расхождения между расчетными и экспе-
риментальными значениями момента крена, 
особенно заметные при числе Маха M∞ = 0,8, 
вероятно, связаны с известными трудностя- 
ми математического моделирования транс-
звуковых режимов полета, характеризуемых 
достаточно сложным и нестационарным ре-
жимом течения на таких скоростях, а также 
наличием обширных отрывных зон за донным 
срезом изделия и на подветренных сторонах 
рулей при их обтекании на больших углах  
атаки. 

 
 

Выводы 

1. Анализ зависимостей момента крена на 
отклоняемом элементе руля № 2 от угла атаки 
показал, что характеры изменения расчетных 
значений Мх, полученных путем расчета и экс-
перимента в аэродинамической трубе, практи-
чески не отличаются. При этом модуль значе-
ния момента крена Мх отличается от экспери-
ментальных данных в пределах десятых долей 
единиц измерения (H·м). 

2. Опираясь на результаты расчета, можно за-
ключить, что разработанная модель обтекания 
изделия адекватно описывает протекающие фи-
зические процессы и может быть использована 
для моделирования прототипа реального изделия.
 

      

 

Рис. 3. Расчетные ( ) и экспериментальные ( ) зависимости момента крена на отклоняемом элементе  
руля № 2 от угла атаки при числе Маха M∞ = 0,8 и разных углах отклонения элементов рулей: 

а — 1 = 0°, 2 = 0°; б — 1 = –60°, 2 = –120°; в — 1 = –60°, 2 = –60 
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