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Проведено исследование аэродинамических особенностей обтекания простейших 
элементов конструкции летательного аппарата — острого и затупленных по 
сфере конусов. Для расчета применена модель совершенного газа. Для описания 
течений с большими неблагоприятными градиентами давлений использована мо-
дель переноса сдвиговых напряжений Ментера. Выполнен анализ изменения аэро-
динамических характеристик конусов в широком диапазоне углов атаки α и чисел 
Маха M∞ набегающего потока. Исследованы параметры донной области острого 
конуса на трансзвуковых и сверхзвуковых скоростях. Сопоставление результатов 
моделирования с данными физического эксперимента как в аэродинамических тру-
бах, так и на баллистической установке показало хорошее совпадение с экспери-
ментальными данными. Данные численного моделирования могут быть применены 
для формирования внешнего облика летательных аппаратов различного назначе-
ния, изучения влияния температурного фактора на обтекание тел, а также для 
создания полуэмпирических моделей расчёта параметров донной области коничес- 
ких тел. 
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Введение. Как правило, при проектировании летательных аппа-

ратов (ЛА) проводится численное моделирование обтекания предпо-
лагаемых конфигураций планера, позволяющее существенно сокра-
тить затраты на натурные испытания [1]. В результате расчета 
возможно получение всех параметров течения, в то время как в экс-
перименте удается измерить лишь отдельные газодинамические ве-
личины. Это становится особенно актуальным при моделировании 
сверхзвуковых условий полета. 

Конические или близкие к ним течения представляют большой 
интерес для исследований как одна из фундаментальных задач газо-
вой динамики [2] и служат основой для решения пространственных 
задач обтекания тел [3–6]. Нередко головные части ЛА представляют 
собой затупленные по сфере конусы с различными углами раствора 
или же непосредственно являются сферами.  

Применение таких форм в ЛА обусловлено их высоким аэро- 
динамическим качеством. Следует отметить, что накопленный боль-
шой фундаментальный теоретический [7–11] и экспериментальный 
[12–16] материал по данным течениям позволяет проводить верифи-
кацию результатов численных расчетов.  
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Цель настоящей работы — исследование аэродинамических ха-
рактеристик острого и затупленных по сфере конусов в широком 
диапазоне углов атаки α и чисел Маха набегающего потока M∞, ана-
лиз влияния донного следа и притупления конуса на его интеграль-
ные параметры. 

Постановка задачи. В работе выполнено численное моделиро-
вание острого и притупленных конусов (рис. 1). 

 

Рис. 1. К расчету обтекания конусов: 
D — диаметр конуса, мм; l — длина затупленного конуса, мм; L — 
длина  острого  конуса,  мм;  θs  —  полуугол  при  вершине  конуса, 

град; λ /l L=  — относительная длина конуса 
 
Воздействие среды на движущееся тело в поточной системе ко-

ординат будет определяться лобовым сопротивлением Xa, подъемной 
силой Ya и моментом тангажа Mza, отсчитываемым относительно нос-
ка модели, или коэффициентами лобового сопротивления сxa, подъ-
емной силы сya и момента тангажа сmza: 

( )мид/ ;xa ac X q S∞=                                       (1) 

( )мид/ ;ya ac Y q S∞=                                       (2) 

( )мид/ ,mza zac M q S l∞=                                    (3) 

где q∞ — скоростной напор; Sмид — площадь дна конуса (площадь 
миделя). 

Расчет проводили методом конечных объемов в программном 
комплексе ANSYS CFX (студенческая версия). Рассматривали углы 
атаки α от 0 до 40°. Данные для моделирования подобраны на осно-
вании работы [13]: характерный размер конуса D = 100 мм, статиче-
ское давление p∞ = 2·104 Па, статическая температура T∞ = 110 K, чис-
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ло Маха M∞ = 0,7…3,25, что соответствует числу Рейнольдса набега-
ющего потока по диаметру миделя ReD = (5,8…1,2)·106, т. е. турбу-
лентному режиму течения. В связи с этим для численных расчетов ис-
пользована модель переноса сдвиговых напряжений Ментера —  
SST-модель (Shear Stress Transport Model), обеспечивающая наиболее 
точный прогноз разделения потока на стенке. 

Применение в качестве характеристик кинетической энергии 
турбулентности k, скорости ее диссипации ε и частоты турбулент- 
ности ω приводит к сходимости решения и согласования с результа-
тами экспериментов. 

SST-модель основана на линейной комбинации k—ω-модели 
Вилкокса [17] в приповерхностных областях и k—ε-модели вдали от 
поверхностей [18]. 

В работе [19] проведено объединение k—ω-модели вблизи по-
верхности с k—ε-моделью во внешней области. Для этого введена 
функция смешивания F1, восстанавливающая k—ε-модель на границе 
пограничного слоя, а также за его пределами: 

μ
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∂ ∂
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Здесь ρ — плотность жидкости; Uj — декартова составляющая 
осредненной скорости в направлении соответствующей оси; хj — 
направление декартовой системы координат (j = 1, 2, 3); μt — турбу-
лентная вязкость; Pk — скорость генерации турбулентной энергии за 
счет энергии осредненного поля; σk3, σω3, α3, β3 — коэффициенты вы-
числяют как ( )1 1 1 1 2Ф Ф 1 Ф ;F F= + −  Ф1, Ф2 — коэффициенты k—ω-  
и k—ε-модели соответственно; σω2, Cμ — коэффициенты k—ε-модели; 
σω2 = 1/0,856; Cμ = 0,09. 

В этой модели дополнительно вводят ограничение на генерацию 
кинетической энергии турбулентности, а также определяют турбу-
лентную вязкость с учетом локального значения скорости деформа-
ции поля скорости. Функции смешения находят с учетом расстояния 
до обтекаемой поверхности (т. е. нахождения рассматриваемой точки 
в пограничном слое или вне его) и локальных характеристик течения. 

Использование SST-модели позволяет получить сходящееся и 
устойчивое решение для широкого круга задач, в том числе задач 
сверхзвуковой аэродинамики. 
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Кроме того, эта модель допускает некоторую грубость расчетной 
сетки в области пограничного слоя. В соответствии с работой [18] 
для сохранения целостности модели и сходимости решения параметр 
y+ должен быть менее 30 (рекомендуемое значение для пограничного 
слоя y+ ≈ 1). 

Для описания термодинамических свойств сжимаемого потока ис-
пользовали модель совершенного газа на основе закона Менделеева — 
Клапейрона для расчета локального изменения плотности в жидкости. 

Для экономии вычислительных ресурсов рассчитывали только 
половину модели. Расчетная область представляла собой прямо-
угольный параллелепипед, длина, высота и ширина которого равны 
8D, 8D и 4D соответственно. В процессе сеточной дискретизации 
сформированы тетраэдрический донный след с размером элемента 
сетки 1,4 мм (рис. 2) и гексаэдрический пограничный слой (рис. 3), 
содержащий 15 ячеек по направлению нормали от поверхности тела. 
Высота первого призматического элемента сетки и скорость роста 
составляли 10–3 мм и 1,2 соответственно, что позволило удовлетво-
рить как требованиям к самой сетке, так и к модели турбулентности.  

 

Рис. 2. Общий вид расчетной сетки конуса с λ 0,8=  

 
Рис. 3. Гексаэдрический пограничный слой 
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Общее число ячеек сетки составляло (1,2…1,4)·106 в зависимости 
от размера притупления. Сеточная сходимость контролировалась по 
коэффициентам продольной и нормальной сил, а также моменту тан-
гажа.  

Результаты моделирования. Полное сопротивление конуса вклю-
чает в себя сопротивление давления передней части поверхности конуса 
(волновое сопротивление), сопротивление трения и сопротивление дон-
ной части, возникающее вследствие донного вакуума. Доля различных 
видов сопротивления изменяется по числам Маха и зависит от значения 
и формы притупления. 

Приведенные в таблице значения коэффициентов продольной cxк, 
нормальной cyк сил и момента тангажа cmzк представляют собой ре-
зультат воздействия сил давления и трения, действующих на кониче-
скую поверхность и сферическое затупление (при его наличии).  
В значениях коэффициентов не учитывается донное давление. 

Погрешности аэродинамических коэффициентов, %, относительно  
экспериментально полученных значений [13] для различных сферических 

притуплений λ  при М∞ = 3,25 

α, град 
λ 1=  λ 0, 9=  λ 0, 8=  λ 0, 67=  

cxк cук cmzк cxк cук cmzк cxк cук cmzк cxк cук cmzк 

0 2,6 – – 1,5 – – 0,4 – – 0,8 – – 
5 0,6 3,6 3,7 0,8 3,2 3,7 0,1 3,3 3,3 0,3 2,1 2,9 
10 3,8 3,5 3,6 2,8 2,1 2,3 1,7 1,2 1,2 0,4 2,4 2,4 
15 3,7 0,7 1,9 3,9 2,5 2,6 2,8 2,6 3,5 0,2 1,7 1,6 
20 2,4 1,7 3,4 1,7 1,3 1,6 1,9 1,3 2,1 0,2 1,0 1,5 
25 1,2 1,5 3,5 2,4 1,3 1,3 2,4 2,3 2,9 1,0 2,6 3,3 
30 0,2 2,6 4,6 0,8 3,5 3,8 1,1 3,3 3,4 1,8 2,8 3,8 
35 2,3 3,0 4,5 1,6 4,4 5,3 2,4 4,8 5,1 3,0 3,5 3,6 
40 3,4 4,8 6,1 1,4 4,5 5,9 3,5 5,2 5,3 3,4 4,1 4,6 
 
Результаты моделирования показали хорошее согласование с экс-

периментом, кроме больших углов атаки, что связано с методикой 
проведения эксперимента. Большие углы атаки для моделей достига-
лись креплением державки не к донной части, а к боковой поверхно-
сти конуса, поэтому учесть ее влияние должным образом не представ-
ляется возможным. В связи с этим значения cxк содержат неучтенное 
донное давление, действующее на боковую поверхность конуса, сле-
довательно, соответствующие зависимости свыше α ≈ 20…30°, приве-
денные для сверхзвуковых скоростей, необходимо рассматривать как 
качественные. 

В ряде случаев особый интерес, как практический, так и теорети-
ческий, представляет донное давление. 
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На донное давление оказывают влияние не только числа M∞, но  
и числа ReD, состояние пограничного слоя, турбулентность и другие 
факторы, отличающие поток в аэродинамической трубе от натураль-
ных условий, а также форма контура тела перед донной частью. 

При экспериментальном измерении донного давления в аэродина-
мических трубах применяют донные державки, которые при отсутст- 
вии специальных мер могут уменьшать точность измерений, поэтому 
используют осредненные зависимости, полученные в различных экс-
периментах в результате многократных измерений. 

Для сопоставления на рис. 4 представлены данные моделирова-
ния, баллистических и трубных зависимостей.  

 

Рис. 4. Рассчитанные зависимости cx = f (M∞) острого конуса при угле 
атаки α = 0 (1) и экспериментальные данные (2) [13], (3) [15] 

 
Сравнение результатов моделирования трубных продувок [13],  

а также аэробаллистических данных работы [15] для коэффициента 
продольной силы cx с учетом донного сопротивления показывает 
лучшее согласование с баллистическим экспериментом. Трубные 
значения примерно на 10 % меньше рассчитанных и баллистических 
данных при околозвуковых и малых сверхзвуковых скоростях. Это 
может быть связано с отражением от стенок трубы ударных волн, 
попадающих в донную область, и тем самым увеличивающих донное 
давление, а значит, уменьшающих донное сопротивление.  

Из изложенного выше следует важность определения донного 
давления конуса при отсутствии возмущений. Геометрическими ха-
рактеристиками потока в донной области являются [15]: θ — угол 
схода потока с кромки дна, отсчитываемый от направления набегаю-
щего потока, град; l0 — расстояние до горла следа, мм; r — радиус 
горла следа, мм (рис. 5–7). 

Данные моделирование удовлетворительно согласуются с балли-
стическими данными на больших сверхзвуковых скоростях (откло-
нение приведенных значений менее 15 %), для остальных чисел Маха 
полученную зависимость можно рассматривать как качественную. 
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Несовпадение значений связано с тем, что RANS-модели (Reynolds-
averaged Navier – Stokes — уравнения Навье — Стокса, осредненные 
по Рейнольдсу) не позволяют в полной мере описывать завихренные 
и отрывные течения в донной области. Несмотря на это, результаты 
могут дать качественное понимание картины течения в этой области. 
Согласно рис. 6, при увеличении скорости набегающего потока уве-
личивается число Маха перед донным срезом и поток в этой области 
поворачивается на бîльший угол. Застойная зона постепенно изменяет 
форму с бочкообразной на усеченную коническую. Угол схода потока 
возрастает при уменьшающейся ширине горла следа (см. рис. 7). При 
числах Маха более 2,0…2,5 разворот потока прекращается вследствие 
малого изменения донного давления, относительная ширина горла 
следа при тех же числа Маха остается постоянной. 

 

Рис. 5. Геометрические характеристики потока в донной области 
 

 

Рис. 6. Зависимость угла схода потока θ от числа M∞: 
1 — данные моделирования; 2 — баллистические данные [15] 
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Рис. 7. Зависимость относительной ширины горла следа r/R от числа M∞: 
1 — данные моделирования; 2 — баллистические данные [15] 

 
Аэродинамическое качество — отношение коэффициента подъ-

емной силы к коэффициенту лобового сопротивления: 

cos sin
.

sin cos
ya y x

xa y x

c c c
K

c c c
α − α

= =
α + α

                              (6) 

В значении коэффициента нормальной силы учитывается донное 
давление. В соответствии с рис. 8 увеличение размера притупления  
у конуса с постоянным полууглом при вершине приводит к сниже-
нию аэродинамического качества, что связано с увеличением лобово-
го сопротивления и уменьшением подъемной силы. Максимальные 
значения аэродинамического качества достигаются при углах атаки  
α ≈ 17…25°. 

 

Рис. 8. Рассчитанные зависимости K = f (α) конуса для M∞ = 3,25  
при различных притуплениях: 

1–4 — λ  равно 1,00, 0,90, 0,80 и 0,67 соответственно 
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На рис. 9 представлены зависимости ( )к Myc fα
∞=  для острого  

и затупленного с λ 0,67=  конусов, а также результаты трубных про-
дувок для соответствующих моделей. Производную нормальной си-
лы по углу атаки определяли для малых α следующим образом:

к к / .y уc cα = ∂ ∂α  Значение кycα  быстро изменяется в достаточно  
узком диапазоне чисел Маха после присоединения головной волны  
и остается практически постоянной как при дозвуковых, так и при 
сверхзвуковых скоростях. Наличие сферического притупления при-
водит к тому, что обтекание происходит с отсоединенной головной 
волной, а изменение кycα  для усеченного конуса происходит более 
плавно. Также можно отметить, что увеличение притупления вызы-
вает уменьшение производной к ,ycα  что связано с уменьшением пло-
щади конической поверхности. 

 

Рис. 9. Рассчитанные зависимости ( )к Myc fα = ∞  конуса с различными 

притуплениями λ  (1, 2) и экспериментальные данные (3, 4) [13]: 
1, 3 — λ  = 1,00; 2, 4 — λ  = 0,67 

 
При дозвуковых и малых сверхзвуковых скоростях наибольший 

практический интерес представляет определение положения центра 
давления в области малых углов атаки (α < 10°). Зависимости 

( )д Mx f ∞=  представлены на рис. 10. При малых углах атаки, когда 
продольная сила действует на малом плече, продольный момент  
в основном определяется нормальной силой. Для таких углов атаки 
координаты центра давления определялись следующим образом: 

д к к/ .mz yx c c= ∂ ∂  
Анализируя данные рис. 10, можно сделать вывод, что наличие 

притупления способствует перемещению положения центра давления 
вперед. При числах M∞ > 2 положение центра давления как у острого, 
так и притупленного конуса практически не изменяется. Число M∞ 
оказывает наибольшее влияние на положение центра давления в об-
ласти околозвуковых скоростей: это влияние тем больше, чем больше 
притупление конуса. 
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Рис. 10. Рассчитанные зависимости ( )д Mx f ∞=  конуса  

с различными притуплениями λ  (1, 2) и экспериментальные 
данные (3, 4) [13]: 

1, 3 — λ  = 1,00; 2, 4 — λ  = 0,67 
 
Заключение. В результате моделирования проведен анализ аэро-

динамических характеристик конусов в зависимости от размера сфе-
рического притупления. Получены коэффициенты продольной cx, 
нормальной cy сил и момента тангажа cmz для разных притуплений  
с учетом и без учета донного давления. Интегральные характеристи-
ки хорошо согласуются с графическими данными (относительное от-
клонение не превышает 4 %). Несколько бîльшая погрешность (око-
ло 6 %) получена для диапазона больших углов атаки (α > 30°),  
в котором адекватное сравнение с экспериментальными данными 
[13] затруднено. 

Коэффициенты лобового сопротивления, подъемной силы и мо-
мента тангажа наиболее сильно изменяются при M∞ = 1,1…1,3, что 
соответствует максимуму отношения давления за скачком уплотне-
ния к скоростному напору в трансзвуковом режиме. Увеличение при-
тупления конусов приводит к тому, что максимумы приведенных 
выше зависимостей становятся менее выраженными, а сверхзвуковые 
участки более пологими. 

Угол схода потока и относительная ширина горла следа могут 
служить для оценки донной температуры, что, в свою очередь, от-
крывает возможность для изучения влияние температурного фактора 
на обтекания моделей. Данные моделирования представляют значи-
тельный интерес для фундаментальных и прикладных аспектов,  
связанных, в частности, с формированием внешнего облика ЛА раз-
личного назначения. 
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Modeling the processes of aerogasdynamics of structural  
elements of a supersonic aircraft 
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The purpose of the research was to study the aerodynamic features of the flow around the 
simplest structural elements of an aircraft, such as sharp and blunt-nose cones. For cal-
culations we applied the perfect gas model. To describe flows with large adverse pres-
sure gradients, we used the Menter's shear stress transfer model. We analyzed changes in 
the aerodynamic characteristics of the cones in a wide range of angles of attack α and 
flow Mach M∞ numbers. Furthermore, we investigated the parameters of the base region 
of the sharp cone at transonic and supersonic speeds, and compared the simulation re-
sults with the data of a physical experiment both in wind tunnels and on a ballistic instal-
lation. The comparison showed good agreement with the experimental data. Numerical 
simulation data can be applied to form the external appearance of aircraft for various 
purposes, to study the influence of the temperature factor on the flow around bodies, and 
to create semi-empirical models for calculating the parameters of the base region of con-
ical bodies. 
 
Keywords: aerodynamic characteristics, axisymmetric flow, supersonic flow, wave drag, 
base drag 
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