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ТЕОРЕТИЧНЕ ОБГРУНТУВАННЯ ГАЗОДИНАМІЧНОЇ ФОРМУЛИ НЬЮТОНА  
І ПЕРЕВІРКА ЇЇ В ЛЬОТНИХ УМОВАХ ОБТІКАННЯ ГОЛОВНИХ ЧАСТИН РЯДУ 

АЕРОФІЗИЧНИХ КОМПЛЕКСІВ ДЛЯ ЧИСЕЛ МАХА М ≤ 5.0  
ТА РЕЙНОЛЬДСА ReL,  ≤108 

 
В статті представлено результати комплексного обгрунтування газодинамічної формули Ньютона, 
що достатньо широко використовується для розрахунку тиску на поверхнях гіперзвукових льотних 
об’єктів. Обгрунтування базується на теоретичних методах і результатах льотних експериментів, 
здійснених за допомогою трьох типів ракетних аерофізичних комплексів. Проведено безпосереднє по-
рівняння даних льотного експерименту по тиску на поверхні головної частини аерофізичного комплек-
са типу М-100 в діапазоні чисел Маха потоку 1, 4≤ М ≤ 4.2, Рейнольдса ReL,  ≤ 108 з розрахунками ти-
ску по формулі Ньютона, і на основі методу конічних течій та характеристик показано їх достатньо 
добре узгодження. Порівняння тиску, розрахованого по формулі Ньютона для головної частини аеро-
фізичного комплекса типу М-100, з чисельними розрахунками тиску по методу розщеплювання в око-
лиці носової частини і на основній довжині головної частини комплекса по маршевій схемі методу 
встановлення по часу, також показало добре узгодження. Використання методу Ньютона для розра-
хунку подовжнього градієнту тиску при визначенні коефіцієнтів тепловіддачі і температури стінки 
ракетних комплексів трьох типів продемонструвало ефективність формули Ньютона.      
 
Ключові слова: формула Ньютона, статичний тиск на обтічній поверхні, прикордонний шар, числа 
Маха, числа Рейнольдса, масштабні ефекти, аерофізичний комплекс, льотний експеримент.  

 
Вступ  

 
При своренні над- і гіперзвукових льотних 

об’єктів різноманітного призначення важливе зна-
чення має вибір їх концепції, пов’язаної з геометри-
чними параметрами головних частин, динамічними 
характеристиками, аеродинамічним нагрівом, особ-
ливостями обтікання.  

Серед таких об’єктів можливо назвати, напри-
клад, крилаті ракети [1, 2], артилерійські снаряди 
[3], гіперзвуковий літальний апарат з інтегральною 
схемою компоновки [4]. Складність вибору концеп-
ції над- і гіперзвукових льотних об’єктів типу [1-4] 
обумовлена тим, що цей вибір потребує комплексної 
постановки досліджень, враховуючих режими обті-
кання (ламінарний, перехідний чи турбулентний) 
при наявності подовжнього градієнту тиску, відриву 
потоку, стисливості і неізотермічності в пристінній 
області течії, нестаціонарності, вібрацій і деформа-
цій, працюючих двигунів, аеродинамічних сил, по-
довжніх і поперечних навантажень, акустичних на-
вантажень в умовах старту, аеродинамічного нагріву 
[1-16]. В повній постановці вирішення такої склад-
ної проблеми потребує широкого використання тео-

ретичних методів дослідження на основі чисельного 
інтегрування рівнянь пограничного шару [13, 17, 18, 
21, 22] і осереднених по Рейнольдсу рівнянь Навьє-
Стокса [19, 20, 27, 28], проведення експериментів в 
над- і гіперзвукових аеродинамічних трубах [22, 34, 
35, 39, 41-53] і льотних експериментів [5-12, 14, 16, 
36], інтеграції аеродинамічних експериментів і 
комп’ютерних технологій [55], інтеграції чисельних 
методів розрахунку пристінного прикордонного ша-
ру і даних льотного експерименту [56]. При ство-
ренні КЛАБВ «Спейс Шаттл» було проведено бли-
зько 105 експериментів в над- і гіперзвукових аеро-
динамічних установках, які були важливим інстру-
ментом досліджень, з метою отримання різноманіт-
них експериментальних даних для його проектуван-
ня і корисних при створенні інших типів над- і гіпе-
рзвукових льотних об’єктів.  

В зв’язку з наявністю в робочих частинах над- і 
гіперзвукових аеродинамічних труб акустичного 
поля, обумовленого формуванням на стінках сопел і 
робочих частин надзвукових турбулентних погра-
ничних шарів, неможливо отримати надійні дані про 
числа Рейнольдса на початку ламінарно-турбу-
лентного переходу і про довжину області переходу в 
пристінному пограничному шарі [57]. Отже, немож-
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ливо отримати достовірні дані про опір тертя, про 
теплові потоки, про тепловий захист літальних апа-
ратів, в тому числі в зв’язку з проблемою масштаб-
них ефектів в аеродинаміці великих швидкостей, 
обумовленою неадекватністю умов обтікання і теп-
лообміну на моделях в над- і гіперзвукових аероди-
намічних установках льотним умовам. Ця неадеква-
тність пояснюється тим, що в сучасних аеродинамі-
чних установках не моделюються одночасно числа 
Маха і Рейнольдса, температурний фактор, віброае-
ропружні властивості літальних апаратів і робота їх 
двигунів, спектр і масштаб зовнішніх збурень  
[58-60]. 

Узагальнення експериментальних даних про 
теплообмін на моделях в аеродинамічних трубах і на 
льотних об’єктах для турбулентного пограничного 
шару показало, що коефіцієнт тепловіддачі в льот-
них умовах перевищував на 25% дані лабораторних 
випробувань [14]. Це необхідно враховувати при 
створенні літальних апаратів різних типів. 

Числа Рейнольдса на початку ламінарно-турбу-
лентного переходу на конусах при над- і гіперзвуко-
вих швидкостях обтікання в льотних умовах багато-
разово перевищують дослідні дані по числах Рейно-
льдса на початку переходу в аеродинамічних уста-
новках [61]. На одному з перших КЛАБВ «Спейс 
Шаттл» при розрахунку теплового захисту були ви-
користані дослідні дані про числа Рейнольдса пере-
ходу, отримані в над- і гіперзвукових аеродинаміч-
них трубах [14, 16]. Ламінарно-турбулентний пере-
хід в лабораторних експериментах наставав раніше, 
ніж в льотних умовах, турбулентний пограничний 
шар формувався на більшій довжині з відповідним 
збільшенням теплових потоків в декілька разів в 
порівнянні з ламінарним пограничним шаром на 
поверхні КЛАБВ «Спейс Шаттл», що в результаті 
призвело до збільшення ваги теплового захисту і 
зниження кількості дорого корисного навантаження 
(приладів, апаратури і т. п.).  

Згадана вище проблема масштабних ефектів, 
що виникає при над- і гіперзвукових швидкостях 
випробування обтічних моделей в аеродинамічних 
трубах в зв’язку з наявністю в робочих частинах 
труб акустичного поля, не дозволяють отримувати 
достовірні дані і про ефект реламінарізації (зворот-
ного переходу) в турбулентному пристінному пог-
раничному шарі, зокрема про число Рейнольдса на 
початку реламінарізації. Це ускладнює розрахунок 
опору тертя і теплових потоків. 

Ефект реламінарізації турбулентного пограни-
чного шару був відкритий в 1952 р. А. І. Леонтьє-
вим, який нині являється академіком РАН, на основі 
експериментального дослідження теплообміну в 
соплах. На теперішній час цьому ефекту присвячені 
численні експериментальні дослідження при дозву-

кових і надзвукових швидкостях в лабораторних 
умовах, включаючи вивчення структури погранич-
них шарів при наявності реламінарізації за допомо-
гою термоанемометра, наприклад, в [41, 62-76]. Ва-
жливі дані про ефект реламінаразації отримані на 
головних частинах льотних аерофізичних комплек-
сів «Вікінг-10» і М-100 [5, 6, 11, 62, 77, 78], що від-
різняються типом ракетних двигунів (РРД на об’єкті 
«Вікінг-10» і РДТП на комплексі типу М-100), при-
скореннями, траєкторіями, числами Маха і Рейноль-
дса, по аеродинамічному нагріву. Числа Рейнольдса 
на початку реламінарізації надзвукового турбулент-
ного шару на ракеті «Вікінг-10» [77] складали 
Reе=0,9∙106, на головній частині аерофізичного ком-
плексу типу М-100 [62] дорівнювали Reе=(3÷4)∙106, 
де Reе − число Рейнольдса на зовнішній границі ту-
рбулентного пограничного шару. Існують різні кри-
терії реламінарізації, включаючи цей ефект в прис-
корених течіях при дії від’ємного продольного гра-
дієнту тиску [62-77]. Ефект реламінарізації врахова-
ний при розрахунку температури стінок головних 
частин ракети «Вікінг-10» і аерофізичного комплек-
са типу М-100 [62, 78]. Реламінарізація на цих 
об’єктах наступала в зв’язку зі зменшенням числа 
Рейнольдса потоку з часом. Результати розрахунків 
добре погоджуються з льотними даними по темпе-
ратурі стінки їх головних частин [62, 78].  

Вище були відмічені численні фактори і фізич-
ні особливості, які необхідно враховувати при вибо-
рі концепції і «подоби» над- і гіперзвукових льотних 
об’єктів, що потребує комплексного рішення цієї 
проблеми на основі інтегральних методів розрахун-
ку, наприклад, на основі асимптотичної теорії тур-
булентного пограничного шару С. С. Кутателадзе і 
А. І. Леонтьєва, справедливої при любих довільно 
великих числах Рейнольдса потоку і при Reе→ 

[23], теорії турбулентних плям Емонса [42, 43, 79, 
80, 91], теорії пограничного шару в різних модифі-
каціях [3, 17-26] і чисельних методів інтегрування 
рівнянь Нав’є–Стокса з використанням різних моде-
лей турбулентності, наприклад [19-22, 27, 28], екс-
периментів на моделях в аеродинамічних установ-
ках [34, 35, 39, 41, 44-54], на проведенні льотних 
аерофізичних експериментів [5-12, 14, 16, 77, 85, 
86]. При цьому на першій стадії вибору концепції 
над- і гіперзвукових об’єктів важливе значення ма-
ють «швидкі» (економічні, наближені) методи роз-
рахунку різних їх характеристик.  

Для розрахунку опору тертя і теплообміну над-
і гіперзвукових об’єктів, сил, діючих на ці об’єкти, 
необхідно мати надійні дані про розподіл статично-
го тиску по їх довжині. При виборі концепції льот-
них об’єктів на основі економічних («швидких») 
методик розрахунку практичний інтерес представ-
ляє використання газодинамічної формули Ньютона 
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[87] для визначення статичного тиску на зовнішній 
границі пристінного над- і гіперзвукового пограни-
чного шару, отже, у відповідності з концепцією пог-
раничного шару Прандтля про постійність статич-
ного тиску по висоті пограничного шару і статично-
го тиску на обтічній поверхні [88].  

Формула Ньютона в класичному варіанті має 
вигляд: 

 

 2 2
eP P 1 k M sin       ,                (1) 

 
де eP – статичний тиск на зовнішній границі прис-
тінного пограничного шару; P  и M – відповідно 
статичний тиск і число Маха до ударної хвилі; 

p vk c c – показник адіабати;  – кут між векто-

ром швидкості набігаючого потоку і дотичною в 
точці поверхні над- і гіперзвукових об’єктів, напри-
клад, на головній частині льотного комплексу М-100 
[5]. Існують модифікації формули Ньютона, що по-
ліпшують збіжність з вимірами статичного тиску на 
обтічних моделях літальних апаратів в над- і гіперз-
вукових аеродинамічних трубах. Одна з таких мо-
дифікацій була запропонована академіком 
В. В. Струмінським [89].  

Враховуючи припущення, прийняті при виве-
денні формули Ньютона (1) для статичного тиску 

eP  на зовнішній границі пограничного шару (відсу-
тність пограничного шару на обтічній поверхні, по 
суті не розглядалося обтікання тіл [87, 90]), формула 
(1) потребує всебічного обґрунтування стосовно 
обтікання над- і гіперзвукових об’єктів, зокрема 
осесиметричних тіл в льотних умовах, особливо для 
надзвукових швидкостей. 

Проблема масштабних ефектів в аеродинаміці 
великих швидкостей пов’язана з неадекватністю 
умов обтікання моделей в над- і гіперзвукових аеро-
динамічних трубах і літальних апаратів в натурних 
(реальних) умовах польоту, включаючи політ по 
траєкторії ракети «Вікінг-10» [77] і аерофізичного 
комплексу типу М-100 [5-7] з працюючими двигу-
нами відповідно РРД і РДТП. Ця проблема масшта-
бних ефектів в аеродинаміці обумовлена тим, що в 
над-і гіперзвукових аеродинамічних установках не 
моделюються одночасно натурні (льотні) числа 
Рейнольдса, Маха і температурний фактор, не моде-
люється робота двигунів, вібропружні властивості, 
спектри і масштаби зовнішніх збурень, інтенсив-
ність турбулентності зовнішнього потоку, нестаціо-
нарність обтікання [55, 58, 59, 60]. Масштабні ефек-
ти не дозволяють отримати надійні дані в аеродина-
мічних трубах по профільному опору, опору тертя, 
по донному опору, по теплообміну, по газодинаміч-
ній картині обтікання та ін. 

Наявність акустичного поля в над- і гіперзву-
кових аеродинамічних трубах не дозволяє отримати 
достовірні дані про числа Рейнольдса на початку 
ламінарно-турбулентного переходу і про довжину 
зони переходу [34, 57], про число Рейнольдса на 
початку реламінарізації (зворотного переходу) тур-
булентного пограничного шару і про довжину обла-
сті реламінарізації при додатковому впливі масшта-
бних ефектів, перелічених вище. 

Масштабні ефекти, обмеження і недоліки аеро-
динамічних труб необхідно враховувати при ство-
ренні різноманітних типів льотних над- і гіперзву-
кових об’єктів, при виборі їх концепції. Потрібен 
комплексний підхід при вирішенні проблеми ство-
рення нових літальних апаратів на основі дослідів в 
аеродинамічних трубах, чисельних і наближених 
методів розрахунку, льотних науково-дослідних 
аеродинамічних і аерофізичних експериментів [5-7, 
8-12, 14, 16, 36, 60, 61, 62, 77], об’єднання аероди-
намічних труб і комп’ютерних технологій [55], без-
посереднього порівняння результатів розрахунків і 
льотних експериментів [3, 42, 43, 73, 92], інтеграції 
чисельних методів розрахунку і льотних даних, на-
приклад, по температурі стінки головної частини М-
100, що можуть бути використані в граничних умо-
вах рівнянь пограничного шару [56, 92].  

Всі проблеми, перелічені вище, необхідно вра-
ховувати при створенні економічних («швидких») 
методик розрахунку характеристик надзвукових і 
гіперзвукових льотних об’єктів на першій стадії ви-
бору їх концепції. При цьому важливе значення має 
повне обґрунтування газодинамічної формули Нью-
тона (1) для визначення подовжнього градієнту тис-
ку в економічних методиках розрахунку характерис-
тик над- і гіперзвукових об’єктів.  

 
Мета статті 

 
При створенні над- і гіперзвукових льотних 

об’єктів для визначення опору тертя і теплообміну 
необхідно мати надійні кількісні дані про подовжній 
градієнт тиску в пристінних течіях [23, 24, 26]. При 
використанні рівнянь пограничного шару подовжній 
градієнт тиску на його зовнішній границі розрахову-
ється на основі рівнянь Ейлера для нев’язкої рідини 
[32]. У випадку використання рівнянь Навьє–Стокса 
тиск визначається безпосередньо при їх чисельному 
інтегруванні з використанням різних моделей тур-
буле6нтності [19, 20, 27]. В теперішній час існують 
питання єдиності рішень на основі рівнянь Навьє-
Стокса [19, 27], математичних труднощів їх інтегру-
вання, ефективності алгебраїчних і диференційних 
моделей турбулентності для замикання рівнянь На-
вьє-Стокса [22], реалізації схем кінцевих різниць 
для чисел Рейнольдса потоку Re ≥ 108 при обтіканні 
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поверхонь [19, 27, 28]. Більш проста задача 
пов’язана з розрахунком подовжнього градієнту 
тиску в пристінному пограничному шарі при вико-
ристанні рівняння Ейлера для нев’язкого газу, але 
потребує експериментальної перевірки результатів 
після чисельного інтегрування системи рівнянь пог-
раничного шару з урахуванням попередньо розрахо-
ваного подовжнього градієнту тиску. 

При виборі концепції над-і гіперзвукових 
об’єктів на початковій стадії їх проектування важ-
ливу роль відіграють фізично і експериментально 
обґрунтовані економічні («швидкі», наближені) ме-
тодики розрахунку. Суттєвий внесок в такі методи-
ки дає використання формули Ньютона (1) при роз-
рахунках опору тертя і теплообміну в умовах обті-
кання над- і гіперзвукових літальних апаратів.  

Подовжній градієнт тиску в пристінному пог-
раничному шарі чинить значний вплив на його 
структуру (профілі швидкості), на ламінарно-
турбулентний перехід, підвищуючи стійкість до зо-
внішніх збурень ламінарного пограничного шару 
при негативному подовжньому градієнті тиску 
dp 0
dx

  (p-статичний тиск; x– подовжня координата) 

і знижаючи його стійкість і стимулюючи перехід до 
турбулентного режиму обтікання при позитивному 

значенні dp 0
dx

  [30, 32, 93-95].  

Наявність позитивного подовжнього градієнту 
dp 0
dx

  тиску і в’язкості в пристінній течії є необ-

хідною умовою відриву пристінного стискаємого і 
нестискаємого пограничного шару [7, 8, 97-99] при 
наявності неізотермічності [21, 35, 39, 46, 98], вдуву 
однорідного і чужорідного газу через обтічні порис-
ті поверхні [35, 37, 39, 99-101], відсосу повітря з 
пограничного шару [98]. Негативний подовжній 

градієнт dp 0
dx

  тиску, надаючи прискорення пото-

ку (конфузорна течія), при певній величині dp 0
dx

  

призводить до реламінарізації (зворотного перехо-
ду) дозвукового і надзвукового пристінного турбу-
лентного пограничного шару, зокрема в дозвукових 
течіях в трубах і соплах [32, 63-67] і в надзвукових 
течіях [62, 72, 78]. Найбільш повні і точні дослідні 
дані про реламінарізацію в прискорених пристінних 

пограничних шарах при dp 0
dx

  отримані за допомо-

гою термоанемометричних вимірів пульсацій трьох 
компонентів швидкості, універсального логарифмі-
чного профіля середньої швидкості, напруження 
тертя на стінці, кінетичної енергії турбулентності, 

напружень Рейнольдса, понять про вихрову 
в’язкість і довжину шляху змішування, про генера-
ції турбулентності, про інтенсивність теплообміну і 
представлені в роботі [75] при параметрі приско-

рення 2,3∙10-6 ≤ К≤ 3, 7∙10-6 , де e
2
e

dU
K

dxU


   ;  

eU – швидкість потоку на зовнішній границі турбу-
лентного пограничного шару;  – кінематичний ко-
ефіцієнт в’язкості; x – подовжня координата. 

Ефект реламінарізації турбулентного пограни-
чного шару при числах Маха M 5, 0   був встано-
влений на головній частині ракети «Вікінг-10» [62, 
77, 78] з двигуном РРД і на головній частині аерофі-
зичного комплекса на основі метеоракети М-100 [5, 
62, 78] з двохступінчатим двигуном РДТП при русі 
цих об’єктів по траєкторіям в щільних шарах атмо-
сфери при наявності аеродинамічного нагріву. Роз-
рахункові дані про реламінарізацію на головній час-
тині надзвукового осесиметричного об’єкта типу 
ОФ-21 приведені в работі авторів [3]. Ефект реламі-
нарізації турбулентного пограничного шару на го-
ловних частинах ракети «Вікінг-10» [77], аерофізич-
ного комплексу типу М-100 [62, 78] і об’єкту типу 
ОФ-21[3] обумовлений зменшенням числа Рейноль-
дса по довжині головних частин до значень 
Re≤105.÷106 і встановлений на основі інтеграції роз-
рахункових і льотних даних по температурі стінки в 
часі при русі трьох об’єктів по власним траєкторіям.  

Метою даної статті є всебічне обґрунтування 
газодинамічної формули Ньютона на основі різних 
методів розрахунку і льотних експериментів на го-
ловній частині аерофізичного комплексу типу  
М-100 при числах Маха набігаючого потоку 
M 5, 0   і Рейнольдса Re≤0, 8∙108 по довжині го-
ловної частини М-100. Важливим є дослідження в 
льотних умовах на головній частині аерофізичного 
комплекса типу М-100 [5] можливості розширення 
діапазону застосування формули Ньютона (1) до 
малих надзвукових швидкостей, так як на основі 
експериментів в аеродинамічних трубах прийнято 
вважати, що ця формула справедлива при числах 
Маха M 6, 0   [87].  

 
Викладення основного матеріалу 
 

Газодинамічна формула Ньютона типу (1) і мо-
дифікації формули Ньютона широко використову-
ються для визначення статичного тиску на поверхні 
тіл, що обтікаються надзвуковим і гіперзвуковими 
потоками [62, 78, 87]. Формула Ньютона відіграє 
суттєву роль при створенні економічних методик 
розрахунку опору тертя, динамічних навантажень на 
літальний апарат, теплообміну, розрахунку стійкості 
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ламінарного пограничного шару і початку ламінар-
но-турбулентного переходу в ньому при наявності 
позитивного і негативного градієнту тиску в прис-
тінній течії, розрахунку опору тертя і теплообміну 
при наявності ефекту реламінарізації (зворотного 
переходу) турбулентного пограничного шару в умо-

вах прискореної течії при dp 0
dx

 , при дослідженні і 

розрахунках течій при умові dp 0
dx

  [21, 22, 23-26, 

30, 37, 42-43, 62, 66, 74, 78, 92, 98]. Різноманіття 
необхідних методик розрахунку обумовлено склад-
ністю вибору концепції над-і гіперзвукових апаратів 
на першій стадії їх проектування. Це потребує аналі-
зу великої кількості варіантів на основі економічних 
наближених методик розрахунку, включаючи вико-
ристання формули Ньютона типу (1). 

Враховуючи, що при виводі формули Ньютона 
для розрахунку статичного тиску на поверхнях, що 
обтікаються над- і гіперзвуковими потоками, вико-
ристані такі припущення, як відсутність погранич-
ного шару та інші [87, 90], вона потребує всебічного 
обґрунтування як теоретичного, так і експеримента-
льного, насамперед в льотних умовах для рішення 
практичних задач при створенні над- і гіперзвукових 
об’єктів. Особливий інтерес представляє розширен-
ня діапазону застосування формули Ньютона типу 
(1) нижче чисел Маха M 6, 0   до їх значень при 
малих надзвукових швидкостях обтікання тіл.  

В роботі [78] вперше проведено теоретичне об-
ґрунтування формули Ньютона (1) шляхом співста-
влення результатів розрахунку статичного тиску на 
обтічній поверхні оживальної форми з невеликим 
притупленням з кутом при вершині 052   для чи-
сел Маха набігаючого потоку M 3, 0   і M 5, 0   
при куті атаки 0  , відповідаючого польоту по 
траєкторії об’єктів типу М-100, «Облако», і «Вікінг-
10» з працюючими двигунами [5, 6, 78]. Доречі, ре-
зультати вимірів кута атаки в польоті аерофізичного 
комплекса типу М-100 з використанням датчика 

Холла показали, що кут атаки дорівнює 00   з 
погрішністю 0, 30 [6]. 

На рис. 1 і рис. 2 наведено розрахункові дані 
статичного тиску по довжині головної частини 
об’єкта типу М-100 з притупленим оживалом і з 
кутом при вершині 052   відповідно для чисел 

Маха M 3, 0   і M 5, 0   при куті атаки 00  , 
отримані шляхом чисельного розв’язання рівнянь 
Навьє-Стокса з залученням методу розщеплювання 
в межах носової частини [28, 102] при X 0, 035  м і 
чисельного розв’язання рівнянь газової динаміки 
методом встановлення по маршевій схемі на решті 

довжини головної частини [103] при X 0, 035  м, а 
також на основі методу Ньютона для всієї розрахун-
кової області, включаючи носову частину оживаль-
ної форми з притупленням, по формулі (1). 

Метод розщеплювання, що використовується в 
[28, 102], є частковим випадком методу дробних 
кроків [28] для неявних схем кінцевих різниць у ви-
падку чисельного розв’язання багатомірних рівнянь. 
Метод дробних кроків [28], розроблений академіком 
РАН Н. Н. Яненко, дозволяє звести розв’язання 
складної задачі до послідовного розв’язання більш 
простих задач. Розрізняють наступні види дробних 
кроків [28]: 1) геометричне розщеплювання, шо зво-
дить багатомірну задачу до одномірних по простору 
задачам, тобто мова йде про розщеплювання по на-
прямкам; 2) фізичне розщеплювання, в якому скла-
дний фізичний процес представляється у вигляді 
послідовності процесів більш простої фізичної стру-
ктури, що чергуються в часі; 3) аналітичне розщеп-
лювання, що дозволяє на дробних кроках 
розв’язувати різні аналітичні задачі.  

Методи розщеплювання, використані в роботах 
[28, 102] і реалізовані при чисельному розв’язанні 
задачі визначення розподілу статичного тиску на 
оживальні форми носовій частині об’єкта типу М-

100 з притупленням і кутом при вершині 052  при 
X 0, 035 м, і розподіл тиску на решті ділянки по 
довжині головної частини об’єкта типу М-100 по 
газодинамічному методу встановлення по часу [103] 
при X 0, 035 м для чисел Маха M 3, 0   і 
M 5, 0   добре погоджуються з розрахунками ста-
тичного тиску по методу Ньютона, реалізованого в 
усій розрахунковій області, як показано на рис.1, 2. 

 

2
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Рис. 1. Розподіл тиску на поверхні головної частини 

аерофізичного комплекса типу М-100  
при M 3, 0  ; 052  ; 0  : 1 – метод Ньютона;  

2 – метод [102]; 3– метод [103]. 
 

Крім методу розщеплювання [28, 102] і газоди-
намічного методу встановлення по часу [103] (рис.1 
і рис. 2) формула Ньютона (1) перевірена за допомо-
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гою методу характеристик в комбінації з методом 
конічних течій, шо застосовуються в аеродинаміці 
[90, 104]. Метод характеристик використовується 
для розрахунку надзвукових течій. При цьому розг-
лядаються фізичні закономірності розповсюдження 
в надзвуковому потоці слабких хвиль розрідження і 
стискання, хвиль Маха. В [90] приведено рівняння 
характеристик першого і другого сімейства і спів-
відношення, що виконуються вздовж цих характе-
ристик (умови сумісності). У випадку плоскої течії 
умови сумісності спрощуються [90]. В [90] надаєть-
ся детальний метод розрахунку тиску на обтічній 
поверхні тіл з параболічною головною частиною 
при числах Маха M 6, 0   та M 12, 0   і проде-
монстровано гарне співпадання розрахункових і 
експериментальних даних. 
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Рис. 2. Розподіл тиску на поверхні головної частини 

аерофізичного комплекса типу М-100  
при M 5, 0  ; 052  ; 0  : 1 – метод Ньютона;  

2 – метод [102]; 3– метод [103]. 
 

Метод характеристик має наступні переваги 
[87]:  

1) використовується фізична характеристична 
сітка;  

2) метод дозволяє строго виділяти особливості 
течії (центровані хвилі розрідження, ударні хвилі);  

3) при розрахунку методом характеристик ви-
будовуються лінії току;  

4) на характеристичних лініях спрощуються 
диференційні рівняння.  

Недоліки методу характеристик полягають в 
наступному:  

1) метод непридатний для дозвукових швидко-
стей;  

2) складність форми характеристичної поверх-
ні, особливо при наявності взаємодіючих ударних 
хвиль;  

3) трудоємність розрахунків.  
Однак переваги методу характеристик дозво-

ляють широко його застосовувати в розрахункових 
дослідженнях надзвукового обтікання тіл. 

Ефективність і надійність формули Ньютона 

(1) доведена шляхом безпосереднього порівняння 
результатів розрахунку розподілу тиску і даних льо-
тного експерименту на головній частині аерофізич-
ного комплекса типу М-100 в польоті по траєкторії 
при числах Маха набігаючого потоку M 4, 5   для 

чисел Рейнольдса L,
8Re 10


 .  

Результати порівняння льотних і розрахунко-
вих даних по статичному тиску wP  на головній час-
тині об’єкта типу М-100 приводяться в роботі [62] і 
представлені на рис. 3. Льотні дані отримані в робо-
ті [5]. Результати розрахунку тиску wP  по формулі 
Ньютона (1) і льотного аерофізичного експерименту 
відрізняються в межах 7÷10% (див. рис. 3).  

 

 
Рис. 3. Порівняння даних зі статичного тиску  

на головній частині аерофізичного комплексу типу 
М-100: 1 – льотний експеримент; 2 – розрахунок за 
формулою Ньютона; 3 – розрахунок методом харак-

теристик в комбінації з методом конічних течій 
 

Вперше показано, що формула Ньютона (1) справе-
длива в межах зміни чисел Маха 1, 5 M 4, 2  і 

числа Рейнольдса L,
8Re 0, 7 10


  . Для ряду інших 

точок на конусі і на циліндрі головної частини ае-
рофізичного комплексу типу М-100 краще узго-
дження отримано при числах Маха M 3, 0  . Цей 
факт і дані рис. 3 пояснюються тим, що вплив прис-
тінного пограничного шару на головній частині 
об’єкту типу М-100, який не враховується в формулі 
Ньютона (1), проявляється в меншій мірі при більш 
низьких значеннях числа Маха, що відповідають 
більш слабкому аеродинамічному нагріву, ніж при 
більших величинах числа Маха і більш сильному 
аеродинамічноиу нагріві. З фізичної точки зору це 
пояснюється збільшенням температури повітря в 
пограничному шарі при надзвуковому обтіканні, 
обумовленим ефектами стисливості і дисипації ро-

боти сили тертя в тепло, яка пропорційна 2U  , де 
 - динамічна в’язкість потоку, а U - подовжня 
складова його швидкості в околиці стінки. В’язкість 
повітря при підвищенні температури збільшується, 
товщина пристінного прикордонного шару зростає 
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зі збільшенням в’язкості. Об’єм шару поблизу обті-
чної поверхні також зростає при підвищенні темпе-
ратури [25, 32]. Для пристінного пограничного шару 
його товщина   пропорційна корню квадратному з 
кінематичної в’язкості  , тобто ~  , що вихо-
дить з ряду точних рішень рівнянь Навьє-Стокса 
[32].  

В даній роботі ставиться задача перевірки фор-
мули Ньютона (1) для розрахунку розподілу тиску 
по довжині головної частини об’єкта типу М-100 
також методом характеристик в комбінації з мето-
дом конічних течій, поряд з методом розщеплення 
[28, 102] і газодинамічним методом встановлення 
[103] (рис. 1 і рис. 2) і далі порівняння розрахунків 
статичного тиску по методу характеристик з льот-
ними даними на об’єкті типу М-100, наданими в [5, 
62]. Результат реалізації методу характеристик в 
комбінації з методом конічних течій [90, 104] для 
розрахунку статичного тиску на головній частині 
аерофізичного комплекса типу М-100 і результати 
його порівняння з розрахунками за методом Ньюто-
на (1) і з льотними даними в [62] приводяться на 
рис. 3.  

Приведений в [104] варіант методу конічних 
течій і характеристик [90] дозволяє звести задачу 
обтікання затупленого тіла обертання до задачі об-
тікання загостреної головної частини. Розбивка по-
току обтікання загостреного тіла обертання рядом 
конічних поверхонь з постійними по їх довжині па-
раметрами течії дозволяє визначити швидкість, чис-
ло Маха, тиск в області конічної течії і далі будува-
ти сітку характеристик першого і другого сімейств 
для визначення розподілу статичного тиску на обті-
чній надзвуковим потоком поверхні. На рис. 4 при-
ведена розрахункова схема методу конічних течій і 
характеристик, а на рис. 5 – порівняння експеримен-
тальних даних, отриманих в льотних умовах на го-
ловній частині аерофізичного ракетного комплекса 
типу М-100 [5, 62], з результами розрахунку за цим 
методом. З рис.5 виходить збіг даних розрахунків 
статичного тиску на поверхні головної частини ае-
рофізичного ракетного комплекса типу М-100 по 
методу конічних течій і характеристик та результа-
тів льотного експерименту на цьому об’єкті [5, 62] з 
погрішністю 10÷15%. Це свідчить про ефективність 
методу конічних течій і характеристик [90, 104].   

Таким чином, з фізичної точки зору формула 
Ньютона (1), що використовується для розрахунку 
статичного тиску на тілі обертання при його надзву-
ковому обтіканні, повинна бути справедливою при 
більш низьких значеннях числа Маха, які відпові-
дають меншому аеродинамічному нагріву і меншій 
товщині пограничного шару. Виміри в польоті ста-
тичного тиску в різних точках по довжині головної 
частини аерофізичного ракетного комплекса типу 

М-100 [5] і порівняння льотних даних з розрахунка-
ми тиску по формулі Ньютона (1) вперше показали, 
що формула (1) справедлива в діапазоні зміни вели-
чин числа Маха набігаючого потоку 1, 5 M 4, 2   
[62] (рис. 3). Традиційно, на підставі експериментів 
в надзвукових аеродинамічних трубах, вважається, 
що формула Ньютона (1) і ряд її модифікацій по-
винні застосовуватися при значеннях числа Маха 
потоку M 6, 0   [87]. 

 

 
Рис. 4. Сімейства конічних поверхонь та характери-

стик до розрахунку надзвукового обтікання тіла 
обертання за методом конічних течій і характерис-
тик: 1 – твірна тіла обертання; 2 – характеристика 

першого сімейства; 3 –характеристика другого  
сімейства; 4 – конічна поверхня приєднаного  

стрибка і проміжні конічні поверхні;  
5 – криволінійна ділянка стрибка 

 
 

 
Рис. 5. Порівняння даних зі статичного тиску  

на головній частині аерофізичного комплексу типу 
М-100 під час польоту і на основі розрахунку  
за методом конічних течій і характеристик:  

1 – льотний експеримент, 2 – розрахунок 
 

Отримані льотні дані про статичний тиск на голов-
ній частині аерофізичного комплексу типу М-100 [5, 
62] і погодження цих льотних даних по тиску з ре-
зультатами розрахунків по формулі Ньютона (1) на 
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рис.3 розширює діапазон використання формули (1) 
до величин числа Маха набігаючого потоку до 
1, 5 M 4, 2  . Фізичне пояснення цьому важли-
вому з научної і практичної точок зору результату 
дано вище. 

Отже, всебічне теоретичне обґрунтування фор-
мули Ньютона (1) на основі чисельного методу роз-
рахунку з використанням методу розщеплення по 
фізичним параметрам і координатам [28, 102], мето-
ду встановлення по часу з використанням маршової 
схеми [103], газодинамічного методу характеристик 
[87, 90, 104] (див. рис. 4–5), перевірка формули (1) 
шляхом порівняння з льотними даними [5, 62] 
(рис.3) і приведене вище фізичне обґрунтування 
вперше дозволили довести справедливість формули 
(1) для розрахунку статичного тиску на тілах обер-
тання при їх надзвуковому обтіканні в діапазоні 
значень числа Маха набігаючого потоку 
1, 5 M 4, 2  . Традиційно формула Ньютона вва-
жалась обґрунтованою для практичного викорис-
тання при значеннях числа Маха потоку M 6, 0   
[87]. Отриманий результат всебічного обґрунтуван-
ня формули Ньютона (1) відкриває нові можливості 
її використання при створенні економічних («швид-
ких») методик розрахунку опору тертя і теплообмі-
ну при проектуванні осесиметричних надзвукових 
об’єктів в діапазоні зміни величини числа Маха на-
бігаючого потоку 1, 5 M 4, 2  , коли на стадіях 
вибору концепції льотних об’єктів і при розробці їх 
ескізних проектів потрібен аналіз багатьох варіантів. 

Важливим з наукової і практичної точок зору 
прикладом ефективного використання формули 
Ньютона (1) є розрахунок температури стінки голо-
вних частин ракети «Вікінг-10» [62, 77, 78] при 
M 5, 0  , ракетного аерофізичного комплекса типу 
М-100 [5, 62, 78] при M 4, 5   і ракетного аерофі-
зичного комплекса типу «Облако» при M 2, 0    
[5, 60] для різних режимів обтікання (ламінарного, 
перехідного, турбулентного). В роботах [10, 11, 42, 
43, 56, 62, 73, 74, 78] наводяться економічні методи-
ки розрахунку теплообміну і опору тертя на голов-
них частинах ракети «Вікінг-10» , ракетних аерофі-
зичних комплексів типу М-100 і «Облако». Для реа-
лізації цих методик розрахунку необхідні надійні 
дані по подовжньому градієнту тиску xgrad P  на 
зовнішній границі пристінного пограничного шару. 
Розподіл тиску на зовнішній границі пограничного 
шару в концепції Прандтля співпадає з розподілом 
статичного тиску по довжині обтічної поверхні, так 
як тиск по вертикальній координаті пограничного 
шару постійний [32]. 

В роботах [10, 11, 62, 78] показано, що для 
умов обтікання головних частин об’єктів  

«Вікінг-10» [77], аерофізичних комплексів типу  
М-100 [5] і «Облако» [5], а також об’єкта ОФ-21 [3] 
справедливі, по-перше, концепція квазістаціонарно-
сті теплообміну, так як число Струхаля в рівняннях 
Навьє-Стокса складає 5 4Sh 10 10    [78], по-
друге, для розрахунку температури стінки головних 
частин цих ракетних об’єктів критерій Біо 

2Bi 10 , що дозволило замість системи диферен-
ційних рівнянь пограничного шару або рівнянь На-
вьє-Стокса з формуліровкою краєвої задачі викорис-
товувати одне нелінійне диференційне рівняння ба-

лансу тепла на тонкій стінці ( 2Bi 10 ) з урахуван-
ням режимів зовнішнього обтікання. Для розрахун-
ку температури стінки головних частин ракети «Ві-
кінг-10» [77] і ракетного аерофізичного комплекса 
типу М-100 [5] в роботах [10, 62, 78] використано 
нелінійне диференційне рівняння   
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Тут w, w wc ,  – щільність, теплоємність та товщина 

матеріалу стінки; r,eT – температура відновлення, 
вичислена за параметрами на зовнішній границі 
прикордонного шару; α – коефіцієнт тепловіддачі за 
рахунок конвекції при зовнішньому ламінарному 
або турбулентному обтіканні стінки; доданок 

4
w wT    враховує питомий потік тепла випромі-

нюванням від стінки в зовнішнє середовище;  
w – інтегральна випромінююча властивість стінки; 
 – постійна Стефана–Больцмана; wT - температура 

стінки; складова w
q
x


 


 враховує в загальному ви-

падку подовжне перенесення тепла до головної час-
тини від оболонки двигуна РРД ракети «Вікінг-10» 
[77] і від ступенів двигуна РДТП до головної части-
ни об’єкта типу М-100 [5]. Розрахунки, приведені в 
[78] для двох канонічних задач у випадках нагріву 
напівобмеженого тіла з торця і нагріву тіла з торця 
по гармонічному закону показали, що подовжнім 
переносом тепла від оболонок двигуна до головних 
частин комплексів «Вікінг-10» і М-100 можна нех-

тувати, тобто в рівнянні (2) складова w
q 0
x


  


. 

Вплив теплової гравітаційної конвекції в бортових 
відсіках головних частин об’єктів «Вікінг-10» і М-
100 на температуру стінки wT  не перевищував 
(1÷2)%. Охолодження стінки за рахунок теплового 
випромінювання при зовнішньому обтіканні голов-
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них частин комплексів проявляється тільки при зна-
ченнях числа Маха потоку M 3, 0   і залежить від 
величини чорноти поверхні w  і від температури 

стінки 4
wT  по закону Стефана-Больцмана 

4
w,rad w wq T     Вт/м2, де w,radq – щільність по-

току теплового випромінювання. Максимальна тем-
пература стінки головної частини комплексу М-100 
складає wT =3500С, а на ракеті «Вікінг-10» не пере-
вершувала wT =1700С, отже, охолодження випромі-
нюванням на М-100 більш інтенсивне, ніж на 
об’єкті «Вікінг-10», але його внесок в тепловий стан 
головної частини М-100 не перевищував 10% при 
чіслі Маха потоку M 4, 5  .  

Коефіцієнт тепловіддачі   механізмом конве-
кції в рівнянні (2) при зовнішньому обтіканні визна-
чався по співвідношенням для ламінарного і турбу-
лентного пограничних шарів з урахуванням стисли-
вості і неізотермічності [10, 62, 78]. Для ламінарного 
пограничного шару при наявності ефекта реламіна-
різації турбулентного шару використані формули, 
наведено в [25, 78] і реалізовано для льотних умов в 
[78]. Коефіцієнт тепловіддачі  для турбулентного 
режиму обтікання головних частин визначався по 
співвідношенням асимптотичної теорії турбулент-
ного пограничного шару академіків РАН С. С. Кута-
теладзе і А. І. Леонтьєва [23], підтвердженої на про-
тязі значного часу численними експериментальними 
даними і справедливої не тільки при значеннях чис-
ла Рейнольдса набігаючого потоку Re   , але і 
при довільно великих кінцевих його значеннях. В 
цій теорії відносні закони теплообміну і опору тертя 
описуються еліптичними інтегралами другого роду з 
урахуванням різних збуджуючих факторів [23]. Для 
рішення практичних задач еліптичні інтеграли дру-
гого роду апроксимуються за допомогою відносних 
законів теплообміну і опору тертя конкретно для 
кожного збудливого чинника (стисливості течії, неі-
зотермічності, вдуву газів через обтічну пористу 
поверхню, поздовжній градієнт тиску). При цьому 
безрозмірний коефіцієнт тепловіддачі у вигляді кри-
терія Стантона 

T
St  представляється в [23] у вигляді 

функціональної залежності   
 

 T 0 M Bt fSt f St .                  (3) 

 
Тут 

0
St  – число Стантона в стандартних умовах 

обтікання плоскої пластини нестискуваним квазіізо-
термічним потоком при відсутності збудливих чин-
ників; M t B f    – відносні закони теплообмі-
ну, що враховують відповідно один із збудливих 

чинників – стисливість, неізотермічність, вдув газів 
через обтічну пористу поверхню, подовжній граді-
єнт тиску. 

При турбулентному обтіканні головних частин 
з гладкою поверхнею ракети «Вікінг-10» [62, 77, 78] 
і аерофізичного комплекса типу М-100 [5, 62, 78] 
враховуються тільки такі збудливі чинники, як сти-
сливість і неізотермічність в надзвуковому турбуле-
нтному пограничному шарі за допомогою відповід-
них відносних законів 
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В (4) і (5)   
T

2
r,e e e

k 1T T 1 r M
2
      

 
  і eM – від-

повідно температура відновлення та число Маха, 
вичислені по параметрам на зовнішній границі пог-
раничного шару з урахуванням подовжнього градіє-
нту тиску x,egrad P , визначаємого по формулі Нью-

тона (1). Число Маха e
e

U
M

a
 , де eU – швидкість 

потоку на зовнішній границі пограничного шару, 
a – швидкість звуку у набігаючому потоці; eT – те-
мпература на зовнішній границі пограничного шару; 

wT – температура обтічної стінки; 
T

r – коефіцієнт 

відновлення температури для турбулентного погра-
ничного шару, Pr – число Прандтля; k – показник 
адіабати. 

Безрозмірний коефіцієнт тепловіддачі у вигляді 
критерія Стантона для чисел Рейнольдса потоку 

L,
8Re 10


  записується у вигляді [23] 
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та щільність на зовнішній границі пограничного 
шару, X – подовжня координата; e  розраховується 
по температурі eT  на зовнішній границі погранич-
ного шару, а eU  визначається з урахуванням по-
довжнього градієнту тиску x,egrad P ; w  і e  роз-

раховуються відповідно по температурі стінки wT  і 

по температурі eT ; складова 
0,2

w

e

 
 
 

в рівнянні (6) 

враховує вплив в’язкого підслою в асимптотичній 
теорії С. С. Кутателадзе і А. І. Леонтьева на основі 
дослідних даних [23]. 

Таким чином, число Рейнольдса 
e e

x,e
w

U X
Re

  



 визначено за параметрами e eu ,  

на зовнішній границі турбулентного пограничного 
шару і також враховує вплив температури стінки 

wT  на коефіцієнт динамічної в’язкості w . Швид-
кість eU  на зовнішній границі турбулентного пог-
раничного шару розраховується з урахуванням по-
довжнього градієнту тиску x,egrad P , що визначаєть-

ся за формулою Ньютона (1). Температура eT  на 
зовнішній границі турбулентного пограничного ша-
ру визначається по ізоентропічному співвідношен-
ню [78, 87] 
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де 
00

T – температура гальмування за стрибком ущі-

льнення на головній частині осесиметричних 
об’єктів. Число Рейнольдса x,eRe  розраховується по 
локальним параметрам на зовнішній границі турбу-
лентного пограничного шару з урахуванням по-
довжнього градієнту тиску, що дозволяє зберегти у 
відповідності з [23] консервативність закону тепло-
обміну до зміни швидкості eU  вздовж обтічного 
тіла, наприклад, головних частин ракети «Вікінг-10» 
[77, 78] і ракетного аерофізичного комплекса типу 
М-100 [5, 78]. Отже, при любих законах зміни шви-
дкості eU  для чисел Стантона St  справедливі спів-
відношення для плоскої пластини при довільному 
розподілі теплового потоку вздовж тіла. Таким чи-
ном, процедура розрахунку безрозмірного коефіціє-
нту тепловіддачі зводиться до співвідношень (6) і 
(7) . Коефіцієнт тепловіддачі 

T
  в диференційному 

рівнянні (2) розраховується по формулі  
 

T Te e p,eu c St      ,                   (9) 

де число Стантона 
T

St  визначається формулами (6) 

і (7); e e p,e; u ; c – відповідно для повітря щільність, 

швидкість і теплоємність при постійному тиску на 
зовнішній границі надзвукового пристінного турбу-
лентного пограничного шару. Диференційне рівнян-
ня (2) розв’язувалось чисельно методом Рунге-Кутта 
з урахуванням як ламінарного, так і турбулентного 
режимів обтікання головних частин ракети «Вікінг-
10» [77, 78] і аерофізичного комплекса типу М-100 
[5, 78]. Співвідношення (6), (7), (9) відповідають 
стаціонарності теплових процесів. В зв’язку з цим 
необхідно підкреслити, що при польоті ракети «Ві-
кінг-10» для числа Маха M 5, 0   і аерофізичного 
комплекса типу М-100 при числі Маха M 4, 5   
справедлива умова квазістаціонарності теплових і 
газодинамічних процесів, як це показано в роботах 
[62, 78] і обговорено вищє. 

У випадку ламінарного режиму обтікання на 
льотних об’єктах «Вікінг-10» [77, 78] і типу М-100 
[5, 78] коефіцієнт тепловіддачі ë визначається по 
формулі [78] 
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Прикладом ефективності формули Ньютона (1) 

є порівняння розрахункових і льотних даних про 
температуру стінки головних частин ракети  
«Вікінг-10» [62, 77, 78] і аерофізичного комплекса 
типу М-100 [5, 62, 78] при ламінарному і турбулент-
ному режимах надзвукового обтікання для значень 
чисел Маха польоту по траєкторії M 5, 0  . Розра-
хунок температури стінки проводився по рівнянню 
(2) з використанням формули Ньютона (1) і співвід-
ношень для коефіцієнтів тепловіддачі 

T
  і л  

(6)÷(10). Формула (1) застосована для визначення 
розподілу статичного тиску по довжині головних 
частин об’єктів «Вікінг-10» і типу М-100 з ураху-
ванням їх геометричної конфігурації і, отже,  в рам-
ках теорії пограничного шару і статичного тиску на 
його зовнішній границі, що дозволило розрахувати 
параметри e e e e r,eU , , M , T , T  і число Рейнольдса 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 35 

x,eRe . На рис. 6, 7 наведено розрахункові і льотні 

дані по температурі стінки wT  головної частини 
ракети «Вікінг-10» з двигуном РРД в залежності від 
часу польоту по траєкторії відповідно для ламінар-
ного і турбулентного режимів обтікання [62, 77, 78]. 
Для ламінарного режиму (рис.6) відмінність льот-
них і розрахункових даних не перевищувала 1, 5%, а 
для турбулентного режиму (рис. 7) складало не бі-
льше 4,5% при значеннях числа Маха в польоті 
M 5, 0  . Зміна режиму обтікання відбувалася за 
рахунок установки турбулізатора потоку. При роз-
рахунку температури стінки wT для турбулентного 
режиму обтікання враховано ефект реламінарізації 
турбулентного пограничного шару [62, 78], експе-
риментально встановлений вперше академіком РАН 
А. І. Леонтьєвим в 1952 році при дослідженні тепло-
обміну в соплах і в подальшому широко дослідже-
ний експериментально, наприклад в роботах [63-70, 
72, 75], а також на основі чисельних методів розра-
хунків [69, 71, 74].  

 

 
 

Рис. 6. Зміна температури головної частини ракети 
«Вікінг-10» по траєкторії для X=0, 66 м (ламінарний 

пограничний шар): 1- льотний експеримент;  
2- розрахунок 

 

 
 

Рис. 7. Зміна температури головної частини ракети 
«Вікінг-10» по траєкторії для X=0, 66 м (турбулент-

ний пограничний шар): 1- льотний експеримент;  
2- розрахунок 

 
Газодинамічна картина обтікання головної час-

тини аерофізичного комплекса М-100 з двохступін-

чатим двигуном РДТП більш складна в порівнянні з 
ракетою «Вікінг-10», більш високий і рівень її аеро-
динамічного нагріву. Носовий елемент головної ча-
стини об’єкта типу М-100 по геометричній формі 
уявляє собою тіло оживальної форми з малим затуп-
ленням, наближене по формі до конусу з кутом при 
вершині =520. Для такого кута  при русі по траєк-
торії існує критичне число Маха *M 1, 5  , що роз-
діляє два газодинамічних режими обтікання. При 

*M M   формується відокремлена від носової 

частини ударна хвиля, а при *M M   – приєднана 

ударна хвиля. Обидва режими обтікання враховані в 
роботах [62, 78] при визначенні таких параметрів на 
зовнішній границі пристінного пограничного шару, 
як e e e e r,eU , , M , T , T . Повний тиск за від’єднаною 

ударною хвилею при числах Маха *M M   ви-
значався по залежностям для прямого стрибка ущі-
льнення при наявності малого притуплення на носо-
вому елементі [62, 78,105]: 
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– повні тиски відповідно за ударною 

хвилею і перед нею; k=1, 4. 
Для приєднаної головної ударної хвилі при 

*M M   тиск гальмування 
00

P  визначався по 

співвідношенням для косого стрибка ущільнення 
[105] : 
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де   – кут нахилу стрибка; 

0
P


– повний тиск перед 

стрибком ущільнення. 
Повний тиск 

0
P


 перед стрибком ущільнення 

пов'язаний зі статичним тиском P  перед стрибком 
слідуючим співвідношенням [87] : 
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Значення статичного тиску P  беруться з таб-
лиці стандартної атмосфери з урахуванням траєкто-
рії польоту об’єкта. Величини кута   стрибка ущі-
льнення приведені в номограмах [90] і взяті для не 
менше 10 значень числа Маха M  з послідуючим 
використанням квадратичної інтерполяції для про-
міжних значень числа M  на траєкторії польоту. 
Локальні числа Маха eM  на зовнішній границі при-
стінного пограничного шару, що формуються за 
ударною хвилею на осесиметричному тілі, визнача-
ються ізоентропічним співвідношенням [87]: 
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Статичний тиск eP  в (14) розраховується по форму-
лі Ньютона (1), починаючи зі значення числа Маха 
M 1, 3  .  

Справедливість формули Ньютона в діапазоні 
числа Маха набігаючого потоку 1, 5 M 4, 2   і 

числа Рейнольдса L,
8Re 10


  була перевірена в 

льотному експерименті на головній частині аерофі-
зичного комплекса типу М-100 [5, 62] (рис.3). Ае-
рофізичний комплекс типу М-100 [5, 78] мав більш 
складні, ніж ракета «Вікінг-10» [77, 78], тип двигу-
на, теплові, газодинамічні і динамічні характеристи-
ки. Розподіл значень числа Рейнольдса  x,eRe  в часі 
на траєкторії польоту в різних точках по довжині 
головної частини М-100 дозволив зробити висновок 
про можливість реламінарізації (зворотного перехо-
ду до ламінарного режиму обтікання) надзвукового 
турбулентного пограничного шару. В роботах [10, 
11, 62, 78] досліджено різні аспекти реламінарізації 
на головній частині комплекса типу М-100. В [5, 62] 
ефект реламінарізації надзвукового турбулентного 
пограничного шару на головній частині М-100, 
встановлений шляхом порівняння даних по темпе-
ратурі стінки wT головної частини, отриманих в 
льотному експерименті [5] і на основі чисельного 
рішення диференціального рівняння (2), заздалегідь 
апробованого для умов теплообміну на ракеті «Ві-

кінг-10» (рис.5, 6) при w
q 0
x


  


, так як подовжній 

градієнт тепла від оболонки двигуна М-100 до голо-
вної частини М-100 був відсутній [78]. Було встано-
влено, що для часу польоту по траєкторії комплекса 
типу М-100 з двоступінчатим двигуном твердого 
палива РДТП (14 15)    секунд теплообмін відпо-
відав турбулентному пограничному шару, а при 

(14 15)    секунд– квазіламінарному режиму об-
тікання для 16 точок по довжині головної частини. 
Моменти часу (14 15)    відповідали початку ре-
ламінарізації (зворотного переходу) надзвукового 
турбулентного пограничного шару.  
 

 
 

Рис. 8. Зміна температури головної частини  
метеоракети М-100 по траєкторії для X=0, 386 м: 

1- льотний експеримент; 2- розрахунок 
 

На рис. 8 для прикладу наводяться результати 
розрахунку температури стінки головної частини  
М-100 і дані льотного експерименту в одній з 16 
точок по її довжині для подовжньої координати 
X 0, 386 м з урахуванням ефекту реламінарізації 
надзвукового турбулентного пограничного шару 
при 14   секунд для значень числа Маха польоту 
M 4, 5  . Максимальна відмінність розрахункових 
і льотних даних по температурі стінки wT головної 
частини М-100 не перевищила 8% для 16 точок по 
довжині. Значення числа Рейнольдса, при яких на-
ступала реламінарізація на головній частині аероди-
намічного комплекса типу М-100, складали 

6
x,eRe (3 4) 10   .  

На ракеті «Вікінг-10» число Рейнольдса почат-

ку реламінарізації складало 6
x,eRe 0, 9 10   [62, 78]. 

Ця відмінність обумовлена більш інтенсивним аеро-
динамічним нагрівом головної частини аерофізич-
ного комплекса М-100 при польоті з прискоренням 
a 32g  і більш складними газодинамічними умова-
ми обтікання М-100 [5, 62, 78].    

Добре співпадання льотних і розрахункових 
даних по температурі стінки wT  головних частин 
ракетних аерофізичних комплексів «Вікінг -10» і М-
100 [5, 2, 62, 77, 78] з урахуванням того, що при роз-
рахунку коефіцієнтів тепловіддачі для ламінарного і 
турбулентного пограничних шарів на цих об’єктах 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 37 

використовувалась формула Ньютона (1) для розра-
хунку статичного тиску на обтічних поверхнях при 
визначенні параметрів e e e e r,eU , , M , T , T  на зовні-
шній границі пограничних шарів, підтверджує спра-
ведливість і ефективність формули Ньютона в діапа-
зонах зміни числа Маха в польоті 1, 3 M 5, 0   і 

числа Рейнольдса L,
8Re 10


 , разом з прямим по-

рівнянням статичного тиску на головній частині 
комплексу типу М-100, виміряного в його польоті 
по траєкторії і розрахованого по формулі Ньютона 
(1) (див. рис. 3).  

Ще одним підтвердженням справедливості і 
ефективності формули Ньютона (1) є результат по-
рівняння даних розрахунку і вимірів в льотних умо-
вах температури стінки головної частини аерофізи-
чного ракетного комплекса «Облако» в польоті по 
траєкторії при значеннях числа Маха M 2, 0  , 

числа Рейнольдса L,
7Re 2 10


   і прискорення 

a 12g  [5, 11, 42, 43]. Температура стінки wT голо-
вної частини об’єкта «Облако» вимірюваляся за до-
помогою напівпровідникових діодів КД-522, що 
мають чутливість 2,5 мВ/град з похибкою 0, 5÷1%. 
Розрахунок температури стінки wT «Облака» про-
ведено на основі диференційного рівняння, справед-
ливого для методу тонкої стінки, так як критерій Біо 

2 1Bi 10 10    [42, 43, 60]:  
 

 л Т
w

w w w r,e w
dT

c (1 ) T T .
d

           
 (15) 

 
В (15)  – коефіцієнт переміжності в погранич-

ному шарі; при  =0 має місце ламінарний режим 
течії, а при  =1, 0 настає турбулентний режим; л , 

T
 – коефіцієнти тепловіддачі для ламінарного і 

турбулентного пограничних шарів; r,eT  темпера-
тура відновлення, обчислена по параметрам на зов-
нішній границі пограничного шару, відповідно для 
ламінарного і турбулентного режимів обтікання, 

w w w, c , T  – відповідно щільність, теплоємність і 
температура стінки.    

Диференційне рівняння (15) враховує наявність 
в пристінному пограничному шарі на головній час-
тині ракетного аерофізичного комплекса типу «Об-
лако» переходу від ламінарної форми течії до тур-
булентної [60, 91]. В роботах [42, 43, 60] на основі 
льотних значень температури стінки «Облака», ви-
користання кривих стійкості ламінарного погранич-
ного шару [32, 91], порівняння льотних і розрахун-
кових даних температури стінки wT  по рівнянню 

(15) встановлено, що на головній частині ракетного 
комплексу типу «Облако» при польоті по траєкторії 
відбувається втрата стійкості ламінарного пограни-
чного шару в трьох точках по довжині і на поверхні 
для часу польоту (6 7)    секунд формується пе-
рехідний режим течії. Коефіцієнт переміжності   в 
рівнянні (15) для перехідного режиму розраховував-
ся по формулі з [43, 60]:  
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Тут 1,92
eA 60 4,68 M   ;  – час польоту по траєк-

торії; число Рейнольдса на початку ламінарно-
турбулентного переходу tr x,e trRe Re ( )  ; tr  мо-
мент часу, що відповідає початку переходу до тур-
булентного режиму обтікання поверхні; e,tr e,tr, u  – 
відповідно динамічний коефіцієнт в’язкості і швид-
кість потоку на зовнішній границі пристінного пог-
раничного шару для часу польоту tr   ;  

e e, u – відповідно щільність і швидкість потоку на 
зовнішній границі пограничного шару.  

Формула (16) отримана шляхом перетворення 
для зміни в часі формули   з роботи, розвинутої 
для обтікання затупленого тіла по подовжній коор-
динаті на основі теорії турбулентних плям Емонса 
[83]. При 0   починають формуватися турбулент-
ні плями Емонса на обтічній поверхні, при 

0  плями Емонса збільшуються, при 1, 0   пля-
ми Емонса зливаються і утворюється турбулентний 
пристіночний пограничний шар [32].  

При розрахунку параметрів e e e e r,eU , , M , T , T  
на зовнішній границі пограничного шару на голов-
ній частині аерофізичного комплекса типу «Облако» 
для умов надзвукового польоту по траєкторії для 
чисел Маха M 2, 0   і Рейнольдса 

L,
7Re 2 10


  використовувалась формула Ньютона 

(1) для визначення статичного тиску на обтічній 
поверхні і, отже, в рамках концепції пристінного 
пограничного шару Прандля і на його зовнішній 
границі. На рис.9 для прикладу наведено дані розра-
хунку температури стінки wT по рівнянню (15) з 
урахуванням ламінарного і перехідного режимів 
обтікання головної частини аерофізичного комплек-
са «Облако» [5, 60, 91].  
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Рис. 9. Порівняння розрахункових і льотних даних 
по температурі стінки головної частини аерофізич-
ного комплексу «Облако»: I – ламінарний прикор-

донний шар, II – перехідний режим в прикордонно-
му шарі, III – турбулентний прикордонний шар; 
Х = 0, 4 м; δw = 1 мм; матеріал –сталь 1Х18Н9Т;  

1 – розрахунок, 2 – льотний експеримент. 
 

Перехід з часом від ламінарної форми течії до 
перехідного режиму обтікання головної частини 
«Облака» на траєкторії польоту для 3х точок по її 
довжині складав (6 7)    секунд по траєкторії 
польоту. На рис. 9 проведене порівняння розрахун-
кових даних (суцільна лінія) і льотних даних (трику-
тні значки) по температурі стінки з нержавіючої 
сталі товщиною w 1   мм головної частини ком-
плекса «Облако» для подовжньої координати 
X 0, 4 ì  для часу початку переходу від ламінарно-
го режиму обтікання до перехідного при 7   се-
кунд [60, 91]. Прослідковується добре узгодження 
результатів розрахунку і льотного експерименту.  

Ще одним прикладом успішної реалізації фор-
мули Ньютона (1) для визначення розподілу тиску 
на обтічній стінці є результат розрахунку темпера-
тури поверхні стінки осесиметричного надзвукового 
об’єкта типу ОФ-21 [3, 106] при польоті його по 
траєкторії при наявності ламінарного і перехідного 
режимів обтікання з використанням диференційного 
рівняння (15) і формули (16) для коефіцієнта пере-
міжності   по методиці, опробованої для аерофізи-
чного комплекса «Облако» [60, 91] для числа Маха 
польоту M 2, 0  . На відміну від «Облака» на по-
верхні об’єкта типу ОФ-21 [3, 106] встановлена ная-
вність не тільки ламінарного і перехідного обтікан-
ня, але і ефект реламінарізації турбулентного погра-
ничного шару на основі зміни з часом коефіцієнта 
переміжності  , розрахованого по формулі (16), для 
часу польоту по траєкторії 4  секунди.  

а 
 

 
б 
 

Рис. 10. Результати розрахунків аеродинамічного 
нагріву поверхні реактивного снаряда типу ОФ-21 

на траєкторії польоту в залежності від часу польоту 
в т. Х = 0, 25 м; δw = 4 мм; матеріал – сталь 

1Х18Н9Т: 
а – зміна коефіцієнту переміжності в зоні ламінарно-

турбулентного переходу при 8 с.  ;  
б – температура поверхні стінки снаряда 
 

На рис. 10, а видно, що на ділянці траєкторії до 
часу 1, 2   секунди існує ламінарний режим обті-
кання при 0  , для 1, 2 1, 5    секунди формува-
вся перехідний режим до 1, 0  , для 1, 5 4    
секунди мала місце турбулентна форма течії в пог-
раничному шарі при значеннях 1, 0   і далі існува-
ла реламінарізація (зворотний перехід) турбулент-
ного пограничного шару для часу польоту 

4 7, 35   секунд при зміні коефіцієнта переміж-
ності в межах 1, 0 0    [3]. На рис. 10, б приведені 
дані роботи [3] про зміну температури поверхні льо-
тного об’єкту ОФ-21 [3, 106] при польоті по траєк-
торії для трьох режимів обтікання. Реламінарізація 
на об’єкті ОФ-21 [3] (рис.10, а) відбувалася в зв’язку 
з різким зменшенням числа Рейнольдса потоку 
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 в діапазоні часу польоту 4 7, 35    секунд 

[3] також, як і для певного часу польоту по траєкто-
рії ракетних аерофізичних комплексів «Вікінг-10» 
[62, 78] і М-100 [62, 78]. Виявлений ефект реламіна-
різації на об’єкті ОФ-21 [3] за допомогою формули 
(16) для коефіцієнту переміжності   встановлено 
вперше в [3]. Цей факт може бути використаний для 
аналізу можливості ефекта реламінарізації на інших 
типах надзвукових осесиметричних об’єктів, що 
летять по траєкторії. 

Таким чином, всебічний теоретичний аналіз 
[62, 78, 102, 103], льотний експеримент на головній 
частині аерофізичного комплексу М-100 [5, 62] і 
використання формули Ньютона (1) для визначення 
подовжнього градієнту тиску в розрахунках темпе-
ратури стінки головних частин аерофізичних ком-
плексів «Вікінг-10» [62, 77, 78], типу М-100 [5, 62,  
78] і «Облако» [5, 60, 62, 91] дозволяють зробити 
важливий висновок про справедливість і ефектив-
ність формули Ньютона (1) в діапазоні зміни чисел 
Маха 1, 3 M 5, 0   і Рейнольдса 

L,
7 8Re 10 10


  , температурного фактора 

w eT / T 2, 5.   
 

Висновки 
 

1. Вперше проведено теоретичний аналіз фор-
мули Ньютона (1) з використанням чисельних мето-
дів розрахунку на основі методу розщеплювання 
академіка Н. Н. Яненко в роботах [28, 102] в околиці 
носової частини і газодинамічного методу встанов-
лення по часу в [103] по довжині головної частини 
для осесиметричного об’єкта з кутом носової части-

ни конуса 052  при значеннях числа Маха польо-
ту M 3, 0  , M 5, 0  , і отримано гарну збіжність 
результатів чисельних розрахунків і розрахунків по 
формулі Ньютона (1) статичного тиску по всій дов-
жині головної частини об’єкта типу М-100 (див.  
рис. 1, 2). 

2. Отримано гарне узгодження статичного тис-
ку на головній частині об’єкта типу М-100 по ре-
зультатам чисельного розрахунку на основі газоди-
намічного методу характеристик, по формулі Нью-
тона (1) і на основі льотного експерименту [5, 62] 
(див. рис. 3). 

3. В роботі [62] вперше проведено порівняння 
результатів виміру статичного тиску на головній 
частині аерофізичного комплексу типу М-100 [5] і 
розрахунку статичного тиску на головній частині 
цього об’єкту по формулі Ньютона (1), показано їх 
гарне узгодження (рис. 3) з похибкою 10% в діапа-
зоні зміни чисел Маха польоту 1, 5 M 4, 2  , чи-

сел Рейнольдса L,
8Re 10


  і температурного фак-

тора w eT / T 2, 5  при куті атаки в потьоті по трає-
кторії 0  .  

4. Важливим підтвердженням справедливості і 
ефективності формули Ньютона (1) є гарне співпа-
дання результатів розрахунку температури стінки і 
льотних експериментів по виміру температури стін-
ки головної частини ракетних аерофізичних ком-
плексів «Вікінг-10» [62, 77], типу М-100 [5, 62] і 
«Облако» [5, 60], а також об’єкта ОФ-21 [3] з вико-
ристанням результатів розрахунку подовжнього 
градієнту статичного тиску x,egrad P  при обтіканні 
головних частин цих об’єктів по формулі Ньютона 
(1) для визначення коефіцієнтів тепловіддачі для 
ламінарного і турбулентного пограничних шарів, що 
входять в диференційні рівняння (2) і (15).  

5. Проведене вперше теоретичне і експеримен-
тальне всебічне обґрунтування класичної формули 
Ньютона (1) для розрахунку статичного тиску на 
поверхні при надзвуковому обтіканні головних час-
тин ракетних аерофізичних комплексів «Вікінг-10», 
типу М-100 [5, 62, 77], «Облако» [5, 60], а також 
об’єкта ОФ-21, дає підставу надійно використовува-
ти формулу Ньютона (1) в економічних («швидких») 
методиках розрахунку теплообміну і опору тертя в 
діапазоні зміни чисел Маха 1, 3 M 5, 0   і Рейно-

льдса L,
7 8Re 2 10 10


   , температурного фактора 

w eT / T 2, 5  головних частин осесиметричних льо-
тних об’єктів.  
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ТЕОРЕТИЧЕСКОЕ ОБОСНОВАНИЕ ГАЗОДИНАМИЧЕСКОЙ ФОРМУЛЫ НЬЮТОНА  
И ПРОВЕРКА ЕЁ В ЛЕТНЫХ УСЛОВИЯХ ОБТЕКАНИЯ ГОЛОВНЫХ ЧАСТЕЙ РЯДА  

АЭРОФИЗИЧЕСКИХ КОМПЛЕКСОВ ДЛЯ ЧИСЕЛ МАХА М ≤ 5.0 И РЕЙНОЛЬДСА ReL,  ≤108 

А. М. Павлюченко, А. Н. Шийко 
В статье представлены результаты комплексного обоснования газодинамической формулы Ньютона, 

достаточно широко используемой для расчета давления на поверхностях гиперзвуковых летных объектов. 
Обоснование базируется на теоретических методах и результатах летных экспериментов, проведенных при 
помощи трех типов ракетных аэрофизических комплексов. Проведено непосредственное сравнение данных 
летного эксперимента о давлении на поверхности головной части аэрофизического комплекса типа М-100 в 
диапазоне чисел Маха потока 1, 4≤ М ≤ 4.2, Рейнольдса ReL,  ≤108 с расчетами давления по формуле Нью-
тона, и на основе метода конических течений и характеристик показано их достаточно хорошее согласова-
ние. Сравнение давления, рассчитанного по формуле Ньютона для головной части аэрофизического компле-
кса типа М-100, с численными расчетами давления по методу расщепления в окрестности носовой части и 
на основной длине головной части комплекса по маршевой схеме метода установления по времени, также 
показало хорошее согласование. Использование метода Ньютона для расчета продольного градиента давле-
ния при определении коэффициентов теплоотдачи и температуры стенки ракетних комплексов трех типов 
продемонстрировало эффективность формулы Ньютона.      

Ключевые слова: формула Ньютона, статическое давление на обтекаемой поверхности, пограничный 
слой, числа Маха, числа Рейнольдса, масштабные эффекты, аэрофизический комплекс, летный эксперимент.  

 
THEORETICAL GROUNDING OF NEWTON GASES DYNAMICS FORMULA AND ITS STREAMLINE 

TESTING OF THE HEAD PARTS OF AEROPHYSICAL COMPLEXESES IN THE FLIGHT 
CONDITIONS FOR MAX NUMBER М ≤ 5.0 AND ReL,  ≤108 

A. M. Pavliuchenko, O. M. Shyiko 
The results of the complex grounding of the Newton gases dynamics formula are submitted in the article.This 

formula is widely used for the calculation of the pressure on the surface of hypersonic flying objects. The grounding 
is based on the theoretical methods and on the results of flight tests wich were held with the help of three types of 
rocket and aerophysical complexes. The comparison of the testing results concerning the pressure on the surface of 
the head part of aerophysical complex rank M-100 in the range of Mah number 1, 4≤ М ≤ 4.2, Reynolds number 
ReL,  ≤ 108 with the pressure calculation due to the Newton formula and on the basis of the method of the conic 
flows and characteristics is carried out. The pressure comparison, wich was calculated using the Newton formula for 
the main parts of aerophysical complex rank M-100, with the pressure numerical calculation on the basis of method 
of splitting on the surface of the forward part of the aircraft and on the main length of the aerophysical complex due 
to the march circuit of the method of time determination has shown a good coordination. 

Key words: formula of Newton, static pressure on the streamlined surface, frontier layer, numbers of Мах, 
number of Reynolds, scale effects, aerophysical complex, flying experiment. 
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