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Аннотация 
В статье приводятся результаты исследования пространственной картины обтека-

ния модели летательного аппарата, изучения структуры течения вблизи поверхности 
летательного аппарата экспериментальным и численным методом. Приводятся срав-
нительные материалы визуализации течений вокруг конической модели с кормовым 
органом управления – плоским торцевым щитком при сверхзвуковом полете в воздухе 
атмосферного давления. Отличие от качественной схемы обтекания по эксперимен-
тальным спектрам при М≈4 и М≈5,5 заключается в наличии, помимо образования при 
обтекания щитка зоны срывного течения перед ним, косого скачка уплотнения (от точ-
ки отрыва течения) и более интенсивного прямого скачка уплотнения, возможности 
появления индуцированной щитком зоны отрыва потока на стороне поверхности мо-
дели, противоположной щитку, с образованием косого скачка уплотнения. Рассматри-
вается эффективность увеличения количества тормозных щитков, устанавливаемых на 
цилиндроконическую модель. Приводятся результаты измерений зависимости прира-
щений коэффициента силы лобового сопротивления испытываемых моделей от пло-
щади щитков.  

Ключевые слова: аэробаллистический эксперимент, летательный аппарат, обте-
кание, скачок уплотнения, лобовое сопротивление, цилиндроконическая модель. 

 
Использование фоторегистрации в аэробаллистическом эксперименте дает воз-

можность получать теневые фотоснимки спектров обтекания высокого качества, кото-
рые позволяют изучать структуры течения вблизи поверхности летательного аппарата 
или его модели [1-10]. Изучение пространственной картины обтекания по обращенно-
му эксперименту и численному расчету не гарантирует обнаружения всех возможных 
эффектов, выявляемых при соблюдении динамического подобия, которое может обес-
печить прямой аэробаллистический опыт с отстрелом модели летательного аппарата 
(ЛА) в свободный полет. Так по теоретической схеме при обтекании сверхзвуковым по-
током щитка 6 (рис.1), находящегося на боковой конической поверхности 2 ЛА, возни-
кает пространственный скачок уплотнения 5, образующий в свою очередь зону цирку-
ляционного течения 4, ограниченную линией отрыва 7 и скачком 3 [11]. 
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Рис.1. Схема течения при обтекании кормового щитка 
 
Отрыв потока перед щитком может быть ламинарным (рис.1,б), переходным или 

турбулентным (рис.1,а), что проявляется в виде значительной или небольшой по раз-
мерам зоны отрыва и малыми или большими углами отрыва потока (для ламинарного 
или турбулентного отрыва, соответственно). Следовательно, на картину течения влияет 
шероховатость боковой поверхности, а также относительный радиус затупления конуса 
и угол атаки. 

1.1. Рассмотрим, что дает расчет затупленного конуса с плоским торцевым управ-
ляющим щитком. Для проведения компьютерного моделирования использовалась вер-
сия инженерного программного комплекса ЛОГОС [12]. В процессе моделирования 
определялись аэродинамические силы и моменты, действующие на обтекаемую по-
верхность модели. Получены все параметры обтекающего газа в расчетном объеме - 
поля давлений, плотностей, температур, скоростей. Трехмерный расчет процесса 
внешнего обтекания моделей сверхзвуковым потоком сжимаемого газа проводился с 
учетом соответствующих граничных условий на поверхности модели и на стенках рас-
четного домена. Решались полные осредненные по Рейнольдсу уравнения Навье-
Стокса, дополненные уравнениями переноса кинетической энергии турбулентности и 
ее диссипации, сформулированными в рамках двухпараметрической k-ε модели турбу-
лентности. При этом, переход ламинарного пограничного слоя в турбулентный, а так-
же непосредственно ламинарные и турбулентные пограничные слои моделируются с 
использованием двухмасштабных пристеночных функций, которые обеспечивают вы-
сокую точность и универсальность. Подходящий метод расчета выбирается автомати-
чески в зависимости от расчетной сетки, реализованы два варианта расчета погранич-
ного слоя в зависимости от параметров течения — модель "толстого пограничного 
слоя" для расчета пограничных слоев на подробной сетке, и модель "тонкого погра-
ничного слоя" — для расчета на грубой сетке. Необходимо отметить, что во мно-
гих задачах оба подхода позволяют получить приемлемое по точности решение на до-
вольно грубой сетке. Диапазон рассмотренных начальных скоростей обтекания состав-
лял 2 - 6 M. Обтекание модели осуществлялось при осевом направлении начальной 
скорости потока, то есть при нулевом угле атаки, а также при углах атаки -2, 2, 5 и 10°. 
Для воздуха использовалось уравнение состояния совершенного газа. 

 

  
Рис. 2. Используемый 

расчетный домен, по-
строенный с учетом 
условий симметрии. 

Рис.3. Фрагменты адаптированной после 3520 итераций 
счетной сетки возле носовой и кормовой частей модели для 

обтекания с начальной скоростью М = 6. 



Изучаемая модель характеризовалась диаметром основания 60 мм и длиной 215,7 
мм. Относительная площадь управляющего щитка составляла 0,040 площади основа-
ния. Размеры расчетного домена с учетом симметрии составляли 68×60×30 см. Домен 
с расположенной в нем моделью (половиной модели) показан на рис. 2. Исходная сетка 
состояла из 209524 ячеек, а соответствующие адаптированные сетки для М = 2 - 6 со-
стояли из 397544, 589365, 791238, 984648 и 1237320 ячеек. На рис. 3 фрагменты адап-
тированной сетки для условий обтекания с начальной скоростью М = 6 показаны в уве-
личенном масштабе. 

В процессе расчета определялись полные в объеме домена поля для всех парамет-
ров обтекающего газа, в том числе распределения на поверхности модели, выдавались 
значения всех необходимых аэродинамических характеристик модели. В частности, 
для разных начальных скоростей обтекания и пяти рассмотренных углов атаки были 
определены коэффициенты сопротивления в направлении осей x и y (Сx, Cy) и коэффи-
циенты момента относительно оси z (mz). При определении значений коэффициентов 
использовалось значение полной, с учетом щитка, площади максимального попереч-
ного сечения модели. 

Результаты, полученные при различных углах атаки, представлены на рис. 4 - 11. 
На рис. 4-6 приведен характер изменения значений коэффициентов Сx, Сy и mz при 
увеличении числа итераций, то есть характер их сходимости. Результаты расчетов для 
М = 2, 3, 4, 5 и 6 обозначены соответственно ромбами, квадратами, треугольниками, 
кружками и маркерами в форме буквы Ж. На рис. 7а показано поле давления для 
начальной скорости обтекания М = 2. Используемый для визуализации диапазон дав-
лений составляет здесь 0 - 600 кПа, ширина монохроматических полос на верхнем 
изображении соответствует значению 2,4 кПа. На рис. 7б показано поле плотности для 
начальной скорости обтекания М = 2. Используемый для визуализации диапазон 
плотностей составляет здесь 0 - 5 кг/м3, ширина монохроматических полос на верхнем 
изображении соответствует значению 20 г/м3. На рис. 7в показано поле температуры 
для начальной скорости обтекания М = 2. Используемый для визуализации диапазон 
температур составляет здесь 200 - 600 К, ширина монохроматических полос на правом 
изображении соответствует значению 1,6 К. Результаты, полученные при углах атаки -
2, 2, 5, и 10°, приведены на рис. 8-11. Ширина монохроматических полос на верхнем 
изображении рис. 11в соответствует значению 2,0 К. 
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Рис. 4. Изменение значений коэффициентов Сx при увеличении числа итераций для 

углов атаки α = 00(а),-20(б),20(в),50(г),10°(д) и начальной скорости обтекания М = 2 - 6. 
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Рис. 5. Изменение значений коэффициентов Сy при увеличении числа итераций для 
углов атаки α = 00(а),-20(б),20(в),50(г),10°(д) и начальной скорости обтекания М = 2 - 6. 
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Рис. 6. Изменение значений коэффициентов mz при увеличении числа итераций для 

углов атаки α = 00(а),-20(б),20(в),50(г),10°(д) и начальной скорости обтекания М = 2 - 6. 
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Рис.7. Поля давлений (а), плотности (б), температуры (в) для нулевого угла атаки и 
начальной скорости обтекания М = 2. 
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Рис. 8.  Поля давлений (а), плотности (б), температуры (в) для угла атаки  = -2°и 
начальной скорости обтекания М = 2. 
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Рис. 9.  Поля давлений (а), плотности (б), температуры (в) для угла атаки  = 2°и 
начальной скорости обтекания М = 2. 
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Рис. 10.  Поля давлений (а), плотности (б), температуры (в) для угла атаки  = 5° и 
начальной скорости обтекания М = 2. 
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Рис. 11. Поля давлений (а), плотности (б), температуры (в) для угла атаки  = 10°и 
начальной скорости обтекания М = 2. 

 
1.2. На основании проведенных расчетных оценок были поставлены эксперименты 

в аэробаллистическом тире [13], где изучалась динамика полета модели с органом 
управления щиткового типа. Модель, аналогичная рассмотренной выше, помещенная 
в разрезной поддон щитком вниз, выстреливалась из пороховой баллистической уста-
новки со скоростями в диапазоне М= 4-5,5. 

Движение модели характеризуется значительными радиальными отклонениями 
относительно основной линии прицеливания тира   по Y и Z (от ≈ 0 м в начале измери-
тельного участка до 2,5 м в конце) и наличием больших балансировочных углов атаки. 
При этом колебания по углу атаки носят затухающий характер. Вращение моделей от-
носительно продольной оси (по γ) вследствие закрутки в стволе баллистической уста-
новки (появление начальной угловой скорости вращения модели относительно про-
дольной оси ωx0 при движении ЛА в канале ствола), происходило по часовой стрелке по 
направлению движения и приводило к изменению на величину от 100 до 1050 при дви-
жении на измерительном участке тира. 

Отметим существенные нелинейные эффекты в аэродинамических характеристи-
ках ЛА из-за наличия при больших углах атаки срывных нестационарных областей в 
зоне, прилегающей к щитку, а также их зависимости от аэродинамического угла крена, 
что привело к появлению систематической составляющей в зависимости невязок меж-
ду расчетными и опытными значениями θ и ψ (тангажа и рыскания) при хорошем со-
ответствии расчетных и опытных значениях балансировочного угла αбал. 

Отличие от качественной схемы обтекания (рис.1) по экспериментальным спектрам 
при М≈4 и М≈5,5 заключается в наличие помимо образования при обтекания щитка 
зоны срывного течения перед ним, косого скачка уплотнения (от точки отрыва тече-
ния) и более интенсивного прямого скачка уплотнения возможности появления инду-
цированной щитком зоны отрыва потока на стороне поверхности модели, противопо-
ложной щитку, с образованием косого скачка уплотнения (рис.12). Здесь и далее тене-

вые спектры приведены отраженными по вертикали на 180 – щиток вверх, а в опытах 
модель летела щитком вниз. Вертикальная линия на снимках – вертикальный отвес; 
горизонтальная линия – граница двух отдельных пленок в составе кассеты. 
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Рис. 12.  Теневые спектры обтекания модели с плоским торцевым щитком  при  

V  1715 м/с,    - 1,   = - 160(а); V  1935 м/с,    4,   = -145 (б) 

 
Размеры отрывной зоны зависят от величины угла атаки и угла ориентации щитка 

относительно плоскости сопротивления. При угле атаки близком к 00 передняя грани-
ца отрывной зоны охватывает всю боковую поверхность объекта исследований (ОИ), 
примыкающую к донному торцу и замыкается на противоположной стороне вблизи 
донного среза на ℓ =1,6 (расстояние от точки отрыва S до щитка l/hщ) от него (рис.12 а). 
При расположении щитка на подветренной стороне поверхности модели с ростом угла 
атаки размеры отрывной зоны уменьшаются, и ее граница при углах атаки α ≤ -20 не 
замыкается на наветренной стороне поверхности модели (рис.13). При расположении 
щитка на наветренной стороне поверхности модели с ростом угла атаки размеры от-
рывной зоны увеличиваются, и ее граница на подветренной стороне поверхности пе-
ремещается к носку модели и при угле атаки ≈40 отстоит от данного среза на величину 
ℓ=4,4 (рис.12 б).  

 

 
Рис. 13.  Теневые спектры обтекания модели с плоским торцевым щитком при  

V  1937 м/с,    - 2,5,   = - 191 

 
2. Поскольку щитковые органы управления, установленные на донном срезе, де-

монстрируют эффективность при торможении модели представляет интерес рассмот-
реть вопрос целесообразности их увеличения. Представляет интерес насколько услож-
ниться теперь спектр обтекания вблизи кормовой части модели и можно ли оценивать 
по получаемой теневой картине эффективность изменения силы сопротивления возду-
ха (коэффициента силы лобового сопротивления). В качестве объекта испытаний при 
проведении экспериментов в аэробаллистическом тире использовались модели цилин-
дроконического ЛА без щитков - вариант «Н», с двадцатью равномерно расположен-
ными тормозными щитками размера h = 0,0917, b = 0,117 - вариант «20щ», с четырьмя 
тормозными щитками размера h - b =0,0983 - вариант «4щ1» и с четырьмя тормозны-
ми щитками размера h=b =0,1683 - вариант «4щ2». Фотографии моделей представлены 
на рис. 14. 
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Рис. 14. Фотографии моделей 
 
В результате проведенных  аэробаллистических испытаний моделей со щитками и 

без них, получены теневые спектры обтекания моделей при числе Маха 3,0M  . До-

статочно высокое качество теневых спектров для испытанных вариантов моделей поз-
воляет проанализировать некоторые особенности в обтекании моделей со щитковыми 
органами управления. Так теневые спектры обтекания кормовой части моделей имеют 
характерный вид для тел с конической юбкой, в зоне перехода к которой возникает 
скачок уплотнения. Установка щитков приводит к образованию перед ними зон отрыв-
ного течения. Обтекание щитков происходит с образованием скачка уплотнения перед 
ними. 

 

  
Вариант «Н», М ср. =3,0. Вариант «Н+4Щ1», М ср. =2,95. 

 
 

Вариант «Н+4Щ1», М ср. =2,95. Вариант «Н+4Щ2», М ср. =2,85. 
Рис. 15. Спектры обтекания базовой модели и модели с 4 тормозными щитками 
 
Коэффициенты полного и донного сопротивления xC   и 

донxC  модели без щитка 

при 0o   понижаются с изменением числа Маха от 3M   до 4M  и повышаются с 



увеличением угла атаки  . Установка щитков, особенно больших щитков, приводит к 

повышению коэффициента продольной силы xC  . Относительное донное давление 
донP  

в отсутствие щитка понижается с увеличением числа Маха в исследованном диапазоне 
M   = 3…4 и уменьшается по углу атаки  . Теоретически при расположении щитка на 

наветренной стороне модели ( 10o   ) перед ним возникает обширная зона отрывно-
го течения, ограниченная на теле линией стекания, на которой соприкасаются линии 

тока внутри и вне отрывной зоны. Под углом атаки 0o   отрывная зона остается 
весьма большой. При расположении щитка на подветренной стороне тела (что соответ-
ствует движению модели на балансировочном угле атаки) роль отрывной зоны остает-
ся значительной – (см. рис. 15). Положение точки отрыва потока располагалось в диа-
пазонах ls ≈ (2-4)h (см. рис.16). 

 

 
Рисунок 16. – Донный участок, h – высота щитка, D – диаметр миделя. 

 
По оценкам газодинамические параметры на поверхности модели остаются прак-

тически постоянными по длине ее конической части от щитка до 0,7l D , когда стано-

вится заметным влияние цилиндрической части объекта; положение точки отрыва sl  в 

рассматриваемом диапазоне ls ≈ (2-4)h не оказывает заметного влияния на изменение 
аэродинамических характеристик модели за счет установки щитка. 

3. Увеличение количества тормозных щитков для увеличения коэффициента силы 
лобового сопротивления за счет «максимально» возможного количества тормозных 
щитков на донном срезе рассматривалось на примере модели с двадцатью равномерно 
расположенными тормозными щитками размера h = 0,0917, b = 0,117 - вариант «Н-
20щ». 

 

 
Рис. 17.  Спектры обтекания модели с 20 тормозными щитками при V≈1440 м/с. 
 



Из результатов аэробаллистических испытаний следует, что наличие двадцати 
равномерно расположенных тормозных щитков (вариант «Н20щ») приводит к увели-
чению коэффициента силы лобового сопротивления в 2,5 раза (на ∆Сτ = 0,407) при М = 
3. 

Однако при таком количестве и конфигурации щитков на поверхности модели 
формируется отрывная зона, передняя граница которой располагается далеко вверх по 
потоку от щитков на цилиндрической части поверхности модели (рис. 17). При этом 
движение моделей приобретает сложный, явно выраженный негармонический харак-
тер колебаний по углам тангажа(θ), рыскания (ψ), и в условиях нестационарного обте-
кания эта зона обуславливает автоколебания модели с нарастающей амплитудой коле-
баний по углам (рис. 18). 

В то же время при меньшем количестве щитков (большем расстоянии между ними 
в окружном направлении) характер обтекания моделей существенно другой - отрывная 
зона локализуется в окрестности каждого щитка (рис. 15). А с точки зрения увеличения 
коэффициента Ст такие щитки оказываются более эффективными: так, например, че-
тыре щитка с относительной площадью 0,144 (вариант «4Нщ2»), т. е. практически в 2 
раза меньшей, чем площадь 20 щитков (вариант «Н20щ»), приводят к увеличению Ст 

примерно в 2,1 раза. При этом отсутствует явление «автоколебаний», т. е. происходит 
стабилизация (затухание колебаний) моделей по углам (рис. 19). 
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б) опыт 2 

Рис. 18. Зависимости углов ( )t  и ( )t  в опытах с моделью варианта “Н20щ”. 

 

 

 
Рис.19. Зависимости углов ( )t  и ( )t  в опыте с моделью варианта “4Нщ2” 

 

 
Рис. 20.  Зависимость C  от площади щитков 
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На рисунке 20 приведены зависимости приращений коэффициента силы лобового 

сопротивления C  испытанных моделей от площади щитков.  

Значения размеров щитков, отнесены к диаметру миделя, суммарная площадь 
щитков, отнесена к площади миделя.  

Вывод 
Качественная теневая картина спектров обтекания модели с кормовыми щитками 

помогает наглядно связать эффективность применяемых органов управления с изме-
нением ее аэродинамических характеристик. Экспериментальная картина течения 
лишь качественно моделируется численным расчетом и продолжает оставаться луч-
шим методом верификации конкретного пакета, предназначенного для научной визу-
ализации сверхзвуковых течений. Приведено влияние изменения количества тормоз-
ных щитков на коэффициент силы сопротивления цилиндроконической модели. 

Работа выполнена при финансовой поддержке Российского научного фонда (про-
ект № 20-19-00613). 
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Abstract 
The article presents the results of the study of the spatial flow pattern of the aircraft mod-

el, the study of the flow structure near the surface of the aircraft by experimental and numeri-
cal methods. Comparative materials for visualizing flows around a conical model with a stern 
control body – a flat end shield during supersonic flight in atmospheric pressure air are pre-
sented. The difference from the qualitative flow pattern according to experimental spectra at 
M≈4 and M≈5.5 lies in the presence, in addition to the formation of a breakaway flow zone in 
front of the shield, an oblique jump of the seal (from the point of separation of the flow) and a 
more intense direct jump of the seal, the possibility of the appearance of a flow separation 
zone induced by the shield on the side of the model surface opposite the shield, with the for-
mation of an oblique jump of the seal. The efficiency of increasing the number of brake 
shields installed on the cylindrical-conical model is considered. The results of measurements 
of the dependence of the increments of the drag coefficient of the tested models on the area of 
the shields are presented.  

Keywords: aeroballistic experiment, aircraft, flow, seal jump, drag, cylindrical-conical 
model. 
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