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ДО ПРОБЛЕМИ РОЗРАХУНКУ ТЕПЛООБМІНУ І ОПОРУ ТЕРТЯ  
НАДЗВУКОВИХ ОСЕСИМЕТРИЧНИХ ОБ’ЄКТІВ В УМОВАХ ПРАЦЮЮЧИХ  

ДВИГУНІВ РДТП ЗА НАЯВНОСТІ В ПРИСТІННОМУ ПРИКОРДОННОМУ ШАРІ 
ЛАМІНАРНО-ТУРБУЛЕНТНОГО ПЕРЕХОДУ, ЕФЕКТУ  

СТИСЛОВОСТІ  І НЕІЗОТЕРМІЧНОСТІ 
 

Проведено аналіз проблем ламінарно-турбулентного переходу в пристінних прикордонних шарах, а та-
кож масштабних ефектів при дослідженні ламінарно-турбулентного переходу в аеродинамічних трубах. 
Описується методика та надаються результати льотних аерофізичних досліджень чисел Рейнольдса по-
чатку переходу на головній частині льотного аерофізичного комплексу «Облако» при наявності теплообмі-
ну і працюючих двигунів РДТП. Приведені результати розрахунків аеродинамічного нагріву та локального 
коефіцієнту тертя на поверхні головної частини реактивного снаряда ОФ-2. На підставі проведених льот-
них досліджень та розрахунків робиться висновок про доцільність використання теорії турбулентних плям 
Емонса при розрахунках аеродинамічного нагріву і опору тертя в зоні ламінарно-турбулентного переходу. 
При наявності турбулентного режиму обтікання використовується асимптотична теорія турбулентного 
прикордонного шару С. С. Кутателадзе і А. І. Леонтьєва, що враховує ефекти стисливості та неізотермі-
чності в прикордонному шарі.  
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Вступ 

При створенні над- і гіперзвукових об'єктів різ-
ного призначення виникає комплекс проблем, обумо-
влених необхідністю отримання надійних кількісних 
даних по теплообміну та опору тертя в умовах пра-
цюючих двигунів при наявності в пристінному при-
кордонному шарі ефекту стислості течії, неізотерміч-
ності, ламінарно-турбулентного переходу, ефекту 
реламінарізаціі турбулентної течії, вібрацій [1 – 12]. 

В даний час при дослідженні процесів і явищ , 
що визначають тепловий стан і опір тертя високош-
видкісних об'єктів використовуються аеродинамічні 
труби і аерофізічні установки [13, 14], методи роз-
рахунку різного рівня [7 – 9, 13 –15] і меншою мі-
рою льотні експерименти науково-дослідного хара-
ктеру [3 – 5, 7, 16 – 18] через їх високу вартість і 
складність. Значний внесок у теоретичну аеродина-
міку зроблено в [19,20]. Існують різні методи розра-
хунку характеристик над-і гіперзвукових течій: 1) на 
основі чисельного рішення рівнянь прикордонного 
шару з використанням алгебраїчних та диференціа-
льних моделей турбулентності [13 – 15, 21] і моде-
лей ламінарно-турбулентного переходу по Емонсу 
[22]; 2) на основі чисельного інтегрування рівнянь 
Нав'є-Стокса з застосуванням різних моделей тур-
булентності [13 – 15]; 3) на основі інтегральних ме-
тодів розрахунку і алгебраїчних моделей турбулент-

ності [23, 24, 26]. Найбільш складною є реалізація 
рівнянь Нав'є-Стокса, при чисельному рішенні яких 
існує ряд проблем [13, 15, 27, 28].  

Найбільше поширення для вирішення практич-
них завдань отримали методи на основі чисельного 
рішення рівнянь турбулентного прикордонного ша-
ру і інтегральні методи з використанням алгебраїч-
них і диференціальних моделей турбулентності [13, 
15, 23 – 26]. Ці методи розрахунку, незважаючи на 
їх успішну реалізацію, потребують експерименталь-
ної перевірки, особливо коли в турбулентному при-
кордонному шарі діє одночасно кілька збурюючих 
факторів, таких як стисливість течії, неізотерміч-
ність, вдув газів в прикордонний шар, поздовжній 
градієнт тиску, гетерогенні хімічні реакції і шорст-
кість на обтічній поверхні, дисоціація молекул пові-
тря при над-і гіперзвукових швидкостях різних об'є-
ктів [13, 14, 23 – 26, 29]. 

Розрахунок понад-і гіперзвукових ламінарних 
прикордонних шарів і в цілому ламінарних 
пристінкових течій не викликає ускладнень. Склад-
ним завданням залишається розрахунок теплообміну 
і опору тертя понад-і гіперзвукових пристінкових 
течій при наявності в них ламінарно-турбулентного 
переходу і різних збурюючих факторів, згаданих ви-
ще. Ламінарно-турбулентний перехід є складною 
науковою і науково-технічною проблемою. Наукове 
значення його обумовлено складними лінійними і 
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нелінійними процесами, пов'язаними з впливом інте-
нсивності, спектру і масштабу зовнішніх збурень на 
розвиток коливань у ламінарних пристінкових при-
кордонних шарах залежно від їх сприйнятливості, з 
наявністю нелінійних коливань, з втратою стійкості 
ламінарної форми течії, з формуванням вихрових 
структур, турбулентних плям Еммонса, після злиття 
яких [30 – 42] при коефіцієнті переміжності γ = 1.0, 
настає турбулентна форма течії. При цьому початку 
переходу відповідає поява турбулентної плями Ем-
монса при γ = 0 [43]. Для рішень практичних завдань 
авіаційної, ракетної та космічної техніки необхідні 
надійні дані про число Рейнольдса на початку ламі-
нарно-турбулентного переходу, про довжину області 
переходу в пристінкових до-, понад- і гіперзвукових 
прикордонних шарах при розрахунку теплообміну і 
опору тертя, теплового захисту. 

Труднощі теоретичного дослідження стійкості 
ламінарних прикордонних шарів і переходу до тур-
булентної форми течії викладені в [30 – 43]. Перехід в 
понад-і гіперзвукових пристінкових прикордонних 
шарах залишається невирішеною проблемою. На 
нього і на стійкість ламінарної течії впливають зави-
хреність набігаючого потоку, теплообмін (неізотер-
мічність), поздовжній градієнт тиску, стисливість 
потоку, шорсткість поверхні, вдув газів і відсмокту-
вання на обтічнїй поверхні [10, 30 – 37, 43, 44, 46]. 
Великі складнощі теоретичного вирішення проблеми 
ламінарно-турбулентного переходу [30 – 43] вимага-
ють проведення експериментів у сучасних до-, понад-
і гіперзвукових аеродинамічних установках [36, 44, 
47, 48, 49], в яких отримані дані про залежність числа 
Рейнольдса на початку переходу від числа Маха та 
від зовнішніх збурень [37, 49], про вплив на перехід 
охолодження та відсмоктування на обтічній поверхні 
[37, 46]. Вплив відсмоктування повітря з надзвуково-
го прикордонного шару на перехід при числі 
М = 2,5 на пористій плоскій поверхні вперше отри-
мано в [46]. В [10, 46] проведено узагальнення коефі-
цієнта переміжності в надзвуковому прикордонному 
шарі на пористій пластині при впливі відсмоктування 
для різних інтенсивностей відсмоктування при 
М = 2,5 і показано, що коефіцієнт переміжності в 
області ламінарно-турбулентного переходу описуєть-
ся лівою гілкою функції Гауса розподілів випадкових 
помилок, що підтверджує концепцію про ламінарно-
турбулентний перехід як про випадкове явище. 

Аеродинамічні труби є дуже важливим інстру-
ментом для дослідження процесів, що супроводжу-
ють понад-і гіперзвукові обтікання тіл і визначають 
теплові та динамічні характеристики літальних апа-
ратів різних типів. Однак їм властивий ряд обме-
жень і недоліків, що істотно ускладнюють моделю-
вання реальних умов польоту тіл [47, 50 – 52]. У 
сучасних понад-і гіперзвукових аеродинамічних 
трубах не моделюються в повній мірі польотні (на-

турні) числа Рейнольдса потоку, не моделюються 
одночасно числа Рейнольдса, Маха потоку, темпера-
турний фактор (неізотермічність) в прикордонному 
шарі, ступінь турбулентності потоку, спектр і масш-
таб збурень у ньому, віброаеропружні властивості 
літальних апаратів, відсутня можливість моделюва-
ти вплив працюючих авіаційних і ракетних двигунів 
на характеристики літальних апаратів, зокрема, на 
ламінарно-турбулентний перехід [10 – 12]. 

Значним недоліком аеродинамічних труб при 
значеннях числа Маха М 2,0   є наявність в них 
акустичного поля, що виникає у зв'язку з формуван-
ням на поверхнях робочих частин і сопел турбулен-
тних прикордонних шарів [36, 47, 48]. У відповідно-
сті до згаданих недоліків аеродинамічних труб, пот-
ребує вирішення проблема масштабних ефектів [50, 
51]. Масштабні ефекти обумовлені розходженням 
між результатами випробувань моделей в аеродина-
мічних трубах і даними льотних експериментів [50]. 
Для вирішення проблеми масштабних ефектів в ае-
родинаміці і аерофізиці великих швидкостей, під-
вищення достовірності прогнозування характерис-
тик льотних об'єктів є наступні методи:  

1) об'єднання аеродинамічних труб і комп'ю-
терних технологій [52];  

2) проведення льотних експериментів науко-
во-дослідного характеру [3 – 6, 16 – 18, 53 – 55]  

3) безпосереднє порівняння розрахункових і 
льотних даних [22, 55, 56]; 4) інтеграція чисельних 
методів розрахунку і льотних даних [57, 59]. 

Для коректного розрахунку теплообміну і опору 
тертя понад-і гіперзвукових об'єктів необхідно мати 
надійні дані про число Рейнольдса на початку зони 
ламінарно-турбулентного переходу і про її довжину. 
До теперішнього часу відсутні теоретичні методи 
отримання достовірних значень числа Рейнольдса 
на початку ламінарно - турбулентного переходу . Це 
обумовлено, з одного боку, неадекватністю матема-
тичних моделей і реальних фізичних процесів, що 
супроводжують перехід в прикордонному шарі, з 
іншого боку, відсутністю реальних спектрів, значень 
масштабів і інтенсивностей зовнішніх збурень [30, 
33]. Порівняння дослідних даних про значеннях чи-
сла Рейнольдса на початку ламінарно-турбулент-
ного переходу в понад-і гіперзвукових прикордон-
них шарах, отриманих на моделях в аеродинамічних 
трубах і в льотних умовах показало, що числа Рей-
нольдса на початку переходу на об'єктах у польоті 
до порядку перевищували відповідні величини, 
отримані в аеродинамічних трубах [53, 60]. Це на-
самперед пояснюється наявністю акустичного поля 
в соплах і робочих частинах труб при значеннях  
числа Маха потоку М   2,0 [36, 47].  Додатковий 
внесок у відмінність наземних і льотних даних по 
величинах числа Рейнольдса переходу вносять мас-
штабні ефекти , обговорені вище . 
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Таким чином, надійні дані про значення числа 
Рейнольдса переходу в понад-і гіперзвуком прикор-
донному шарі і про довжину області ламінарно-
турбулентного переходу можна отримати тільки в 
льотних умовах, особливо для льотних об'єктів з пра-
цюючими двигунами. Льотні дані про величини чис-
ла Рейнольдса на початку переходу на осесиметрич-
них об'єктах при відсутності працюючих двигунів 
отримані в роботах [53, 60]. Різницю чисел Рейнольд-
са на початку переходу, виміряних на моделях в тру-
бах і на льотних об'єктах ілюструє рис. 1 (стор. 111). 

Науковий і практичний інтерес представляють 
результати льотних аерофізічних експериментів з 
визначення числа Рейнольдса переходу в прикор-
донному шарі головної частини аерофізічного раке-
тного комплексу типу «Облако» в умовах працюю-
чого двигуна твердого палива (РДТП) з використан-
ням значень температури стінки в 3-х точках по її 
довжині [5, 10, 22, 46, 54]. 

 Головна частина комплексу типу «Облако» бу-
ла оснащена бортовими електронними вимірюваль-
ними системами, телеметрією, датчиками температу-
ри [5]. В якості датчиків температури були застосова-
ні напівпровідникові діоди КД-522, чутливість яких 
складає 2,5 мВ / град, що майже на два порядки біль-
ше, ніж, наприклад, у хромель-алюмелевої термопа-
ри. Бортова електронна вимірювальна система і теле-
метрія комплексу «Облако» забезпечила вимір тем-
ператури стінки з похибкою 0,5-1,0% [5]. На рис. 6 
(стор. 114) наведені для прикладу дані про зміну тем-
ператури стінки головної частини «Облака» в часі 
при русі по траєкторії з моменту старту. 

На основі результатів теорії стійкості надзву-
кового турбулентного прикордонного шару [37, 43, 
61] , наведених на рис. 3 – 5 (стор. 113), порівняння 
розрахункових і льотних даних про температуру 
стінки комплексу «Облако» за умов формування 
тільки ламінарного або турбулентного прикордон-
ного шару на головної частини комплексу встанов-
лено, що з моменту його старту формується ламіна-
рний режим обтікання, настає втрата його стійкості 
(рис. 3 – 5, стор. 113) і далі настає перехідний режим 
обтікання [54, 57, 59, 62]. Така інтеграція теоретич-
них і експериментальних даних дозволила визначи-
ти значення числа Рейнольдса на початку ламінар-
но-турбулентного переходу в трьох точках по дов-
жині на головної частини комплексу «Облако » в 
умовах працюючого двигуна твердого палива 
(РДТП), представлені в табл. 1 (стор. 116). В цій 
таблиці також наведено льотні дані, отримані в [60], 
про величину числа Рейнольдса переходу у вільно-
му польоті осесимметричного тіла при відсутності 
роботи двигуна. Видно, що на комплексі «Облако» 
величини числа Рейнольдса переходу в т.1 і т.3 ме-
нше, ніж у льотному експерименті [60], що обумов-
лено впливом працюючого двигуна в польоті ком-

плексу «Облако». Рівність значень числа Рейнольд-
са переходу в т.2 на комплексі «Облако» і на об'єкті 
[60] пов'язано зі згладжуванням впливу двигуна на 
комплексі «Облако» за рахунок умов обтікання і 
теплообміну в цій точці в порівнянні з точками 1 і 3. 

Для опису явища перенесення різних субстан-
цій в перехідному прикордонному шарі найбільший 
розвиток отримала модель турбулентних плям Емо-
нса [39], створена на основі уявлень про формуван-
ня турбулентних плям в зоні ламінарно-
турбулентного переходу. 

По Емонсу, область переходу характеризується 
переміжним виникненням турбулентних плям, які 
не взаємодіють між собою і які, розширюючись по 
потоку, зливаються, утворюючи турбулентний при-
кордонний шар. Переміжність турбулентних плям 
відносно обтічної поверхні викликає чергування 
ламінарної і турбулентної течій в зоні переходу. Цей 
процес кількісно описується за допомогою коефіці-
єнта переміжності γ [22, 39. 40, 63]. Вирази для γ, 
що змінюється від 0 до 1, використовуються при 
розрахунку коефіцієнту опору тертя, теплових пото-
ків і розподілу швидкості в області ламінарно-тур-
булентного переходу [10, 22, 43]. 

Вперше процес переміжності в зоні переходу 
описаний в [38], де підкреслено, що ключова роль у 
формуванні переходу належить швидкості утворен-
ня турбулентних плям. Модифікований варіант тео-
рії турбулентних плям Еммонса запропоновано в 
роботі [40], де на основі теорії Емонса і аналізу екс-
периментальних даних про перехід в надзвукових 
аеродинамічних трубах отримано вираз для коефіці-
єнта переміжності. Швидкість утворення турбулен-
тних плям і коефіцієнт переміжності γ в пов'язані з 
числом Рейнольдса на початку ламінарно-турбу-
лентного переходу, що є важливим результатом ро-
боти [40]. Але, так як вираз для швидкості утворен-
ня турбулентних плям отримано на основі дослідних 
даних по переходу в аеродинамічних трубах, а число 
Рейнольдса на початку переходу в аеродинамічних 
трубах і на льотних об'єктах значно відрізняються 
[60] (рис. 1, стор. 111), то використання співвідно-
шень для коефіцієнту переміжності і для швидкості 
утворення турбулентних плям при розрахунках теп-
лообміну і опору тертя надзвукових льотних об'єктів 
вимагає обґрунтування. 

Метою даної статті є дослідження стану про-
блеми розрахунку теплообміну і опору тертя надзву-
кових осесиметричних об'єктів в умовах працюючих 
двигунів РДТП за наявності в пристінному прикор-
донному шарі ламінарно-турбулентного переходу, 
ефекту стисливості і неізотермічності. Метою також є 
аналіз можливостей практичного застосування таких 
сучасних теорій як теорія турбулентних плям Емонса 
та асимптотична теорія пристінного турбулентного 
шару С.С. Кутателадзе і А.І. Леонтьєва, ефективність 



Системи озброєння і військова техніка, 2013, № 4(36)                                                                  ISSN  1997-9568 

 110

яких перевірена льотними експериментами, для роз-
рахунку коефіцієнтів тертя і тепловіддачі перехідного 
та турбулентного прикордонних шарів при обчислен-
ні аеродинамічного нагріву на поверхні льотних 
об’єктів за умови швидкостей польоту, що відповіда-
ють числам Маха М 4,5  , та близьких до них. Для 
цього ставиться задача обчислити у якості прикладу 
коефіцієнт тертя та аеродинамічний нагрів на поверхні 
головноі частини реактивного снаряда ОФ–21 РСЗВ 
«Град» [71] з працюючим на активній ділянці польоту 
двигуном РДТП, використовуючи зазначені теорій та 
дані по числах Рейнольдса початку ламінарно-
турбулентного переходу, отримані в результаті льот-
них експериментів на льотному аерофізичному ком-
плексі  «Облако». Можливість таких розрахунків 
обумовлена близькістю польотних характеристик 
снаряда та об’єкту типу «Облако», зокрема по числах 
Маха і загальним характеристикам траєкторії.  

Викладення основного матеріалу 
Опір тертя – одна з вагомих складових аероди-

намічного опору тіл обертання, що при надзвукових 
швидкостях польоту складає 20% і більше від пов-
ного опору, а при дозвукових швидкостях – значно 
більшу долю загального опору.  

Як відомо, аеродинамічний опір тертя в першу 
чергу залежить від режиму течії в прикордонному 
шарі: ламінарного, перехідного або ж розвинутого 
турбулентного. У першому наближенні опір тертя 
тіл обертання розраховують як для пластини при 
відомих числах Маха M та Рейнольдса Re. Для його 
розрахунку необхідно, перш за все, знати місце по-
чатку зони переходу від ламінарної форми течії до 
турбулентної в прикордонному шарі на тілі. По-
друге, необхідні залежності, за якими проводяться 
розрахунки локального коефіцієнту тертя Cf при 
різних режимах течії в прикордонному шарі. 

Для визначення локального коефіцієнту тертя в 
точці на поверхні тіла обертання у випадку турбулен-
тного прикордонного шару можна застосувати асим-
птотичну теорію пристінної турбулентності, розроб-
лену С.С. Кутателадзе та А.І. Леонтьєвим [24]. Теорія 
справедлива як при числах Рейнольдса Re  , так і 
при їх довільно великих кінцевих значеннях. Засно-
ваний на цій теорії відомий метод розрахунку тепло-
віддачі та тертя Кутателадзе-Леонтьєва продемонст-
ровував свою ефективність при вирішенні складних 
задач теплообміну і турбулентного тертя як в умовах 
внутрішнього обтікання (сопла, теплообмінники та 
ін.), так і при вирішенні задач аеродинаміки [24]. Ва-
жливою перевагою методу є його економічність та в 
певній мірі універсальність, що визначається можли-
вістю роздільного врахування впливу на теплообмін 
та тертя стискаємості, неізотермічності і поздовжньо-
го градієнту тиску при розрахунках тепловіддачи та 
тертя в прикордонному турбулентному шарі. 

У відповідності з [24] локальний коефіцієнт те-
ртя для стискаємого турбулентного прикордонного 
шару може бути розрахований за залежністю: 
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локальний коефіцієнт тертя для турбулентного при-
кордонного шару нестискаємої рідини на плоскій 
пластинці при тому ж самому xRe ; w  , e  – кое-
фіцієнти динамічної в’язкості відповідно при темпе-
ратурі стінки та температурі потоку на зовнішній 
границі прикордонного шару; е e,u – густина та 
швидкість потоку на зовнішній границі прикордонно-
го шару; eRe – число Рейнольдса на зовнішній гра-
ниці прикордонного шару; M  і t  – відносні зако-
ни опору тертя, що враховують відповідно стисло-
вість та неізотермічність в прикордонному шарі [24]^ 
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eM – число Маха на зовнішній границі прикордонно-
го шару; eT –температура на зовнішній границі при-
кордонного шару; wT  – температура стінки; reT – 
температура відновлення, розрахована по параметрам 

eT  та eM на зовнішній границі турбулентного при-
кордонного шару; Tr – коефіцієнт відновлення тем-
ператури для турбулентного прикордонного шару, 
Pr – число Прандтля;  k – показник адіабати; 
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Для визначення локального коефіцієнту тертя в 
точці на поверхні тіла обертання у випадку стискає-
мого ламінарного прикордонного шару можна ско-
ристатися залежностями, наданими в [25] для поз-
довжнього обтікання плоскої пластинки: 

                       0,11 * 0,04f 0f CC
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    ,                (4) 

де *,   – параметри, що враховують неізотерміч-
ність обтікання плоскої пластинки ламінарним при-
кордонним шаром; w eT / T  – температурний фак-

тор, *
re eT / T   – кінетичний температурний фак-

тор; f 0C /2  – локальний коефіцієнт тертя для ламі-
нарного прикордонного шару нестискаємої рідини 
на плоскій пластинці при тому ж самому xRe , що 
може бути розрахований, наприклад, за формулою 
Блазіуса [45]    
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Температура відновлення reT , розрахована по 
параметрам eT  та eM  на зовнішній границі ламіна-
рного прикордонного шару 

  2
re e л e

k 1T T 1 r M
2
     

 
 ;   лr Pr .       (6) 

Для коректного розрахунку опору тертя та теп-
лообміну льотних об’єктів необхідно мати надійні 
дані про значення чисел Рейнольдса на початку об-
ласті переходу та про іі довжину. По даним [42,61] 
довжина області переходу може бути співставлена з 
довжиною ламінарної ділянки. В зв’язку з цим важ-
ливим є питання про моделювання турбулентності в 
перехідному прикордонному шарі [10,42].  

Ретельні експериментальні дослідження пере-
ходу від ламінарної течії в прикордонному шарі до 
розвинутої турбулентної  показали, що після досяг-
нення критичного числа Рейнольдса, що визначає 
втрату стійкості ламінарного прикордонного шару, 
течія носить переміжний характер, тобто часом яв-
ляється ламінарною, а часом – турбулентною [10, 
22, 30, 39, 40, 42, 43, 46]. 

Для описання переходного прикордонного ша-
ру найбільший розвиток і застосування отримала 
модель турбулентних плям Емонса [10, 22, 30, 39, 
40, 46]. По Емонсу область переходу характеризу-
ється виникненням турбулентних плям, що не взає-
модіють між собою, перемішуються по потоку і, 
розширюючись при русі по потоку, зливаються, 
утворюючи турбулентний прикордонний шар. 

Переміщення турбулентних плям відносно об-
тічної поверхні утворює чередування ламінарної і 
турбулентної течії в зоні переходу. Фізичний харак-
тер такої переміжної течії можна описати за допо-
могою коефіцієнта переміжності   [64], що вказує, 
яку долю деякого часу в певному місці поверхні 
існує турбулентна течія. Таким чином, при 1   
течія весь час турбулентна, а при 0   вона ламіна-
рна. В [40] на підставі теорії турбулентних плям 
Емонса та встановленого зв’язку між швидкістю 
утворення плям і числом Рейнольдса на початку 
зони переходу, отримано вираз для коефіцієнту пе-
реміжності, який справедливий при обтіканні тепло-
ізольованої поверхні: 
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де  1  G швидкість утворення турбулентних плям; 

н  X -  поздовжня координата точки початку перехо-
ду в прикордонному шарі; X   поздовжня коорди-
ната точок шару в зоні переходу; eu швидкість 
потоку на зовнішній границі прикордонного шару. 
Вираз для 1G  в [40] надається у вигляді: 
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де  trRe   число Рейнольдса на початку зони пере-
ходу, е е е, , М    щільність, в’язкість та число Ма-
ха на зовнішній границі прикордонного шару.  

Так як швидкість утворення плям і коефіцієнт 
переміжності зв’язані з числом Рейнольдса  на поча-
тку зони переходу, то потрібні достовірні дані для 
цієї величини. Необхідна також перевірка співвід-
ношень (7) та (8)  на можливість їх застосування при 
розрахунках телообміну і тертя в умовах переходу в 
льотних умовах.  

Незважаючи на велику кількість теоретичних 
досліджень, детальний огляд яких надано вище, в 
теперішній час не існує визнаної завершеною теорії 
ламінарно-турбулентного переходу. Складності тео-
ретичного рішення проблеми переходу частково 
розв’язуються за допомогою проведення досліджень 
в аеродинамічних трубах. Але  незважаючи на те, що 
техніка проведення експериментів в аеродинамічних 
трубах продовжує вдосконалюватися, їм притаман-
ний ряд обмежень. В сучасних над-і гіперзвукових 
аеродинамічних трубах одночасно не моделюються 
числа Рейнольдса, Маха, температурний фактор, ае-
роупругі властивості літальних апаратів, робота дви-
гуна, існує акустичне поле [36, 47, 48, 50, 51]. Це при-
зводить до суттєвої різниці між результатами випро-
бувань моделей в аеродинамічних трубах і даними 
льотних експериментів [50, 51, 58]. Так, наприклад, 
порівняння чисел Рейнольдса переходу в стискаємих 
прикордонних шарах, отримані на конусах в льотних 
умовах і в аеродинамічних трубах [60], показало, що 
льотні значення чисел Рейнольдса переходу переве-
ршують трубні в декілька разів (рис. 1).  

 
Рис. 1. Числа Рейнольдса переходу ламінарного 
прикордонного шару в турбулентний на гострих 

конусах: 1-4 – польотні дані; Re1= 77 ∙ 106 (1); 
 27,9 ∙ 106 (2); 11,1 ∙ 106 (3); 4,3 ∙ 106 (4);  

5–результати випробувань в аеродинамічних  
трубах (568 точок не вказані) [60] 

 
Таким чином, практичне значення набуває інфо-

рмація про явище переходу в натурних умовах. Необ-
хідність такої інформації підтверджуеться висновками 
про постановку окремих льотних досліджень явища 
переходу, наприклад, в роботах [30, 60, 65, 66]. 
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Надзвичайно важливою задачею при розрахун-
ках опору тертя льотних об’єктів є врахування аеро-
динамічного нагрівання поверхні об’єкту в резуль-
таті конвективної тепловіддачи, що здійснюється 
між твердою стінкою та омиваючим повітрям. Це 
нагрівання враховується характерними температу-
рами wT  та reT , що входять до залежностей тертя 
та тепловіддачи в прикордоннму шарі. 

Питомий тепловий потік такої тепловіддачи від 
разогрітого газу до стінки в практичних розрахунках 
зазвичай виражають за допомогою формули Ньютона 

 w wq T T    ,     
де T – характерна температура потоку, обтікаючого 
поверхню; wT – температура стінки;   [Вт/(м2 . град)] – 
коефіцієнт тепловіддачи, що чисельно дорівнює кіль-
кості тепла, яке сприймає (чи віддає) ділянка поверхні 
стінки одиничної площі в одиницю часу при різниці 
температур між стінкою і газом в один градус. 

У випадку дозвукової течії в прикордонному 
шарі температура eT T , тому формулу Ньютона 
для дозвукових течій представляють у вигляді [25] 

  w е wq T T    .                         (9) 
Для надзвукових і гіперзвукових течій формула 

Ньютона набуває вигляду [25] 

 w r,е wq T T    .                      (10) 

Для характеристики тепловіддачи замість раз-
мірного коефіцієнта тепловіддачи зручно викорис-
товувати безрозмірні критерії. Серед цих критеріїв – 
число Стантона  

 
w

e e p,e e e p,e r,e w

qSt
u c u c T T


 
       

.    (11) 

В такому разі: 
e e p,eSt u c     .                      (12) 

Внаслідок схожості між процесами переносу 
тепла і імпульсу, існує простий зв'язок між числом 
Стантона St  і локальним коефіцієнтом тертя fC /2 у 
вигляді анології Рейнольдса [24, 45, 68] 

2/3fCSt Pr
2

   .                       (13) 

Число Стантона, що визначає тепловіддачу в 
стискаємому турбулентному прикордонному шарі 
до поверхні обтічного тіла, у відповідності з [24, 25, 
68] можна обчислити за такими залежностями: 

 0,20,8
Т 0 М t w eSt St ( )       ,      (14) 

де -0,2 2/3
0 xSt 0,0288 Re Pr   , x e e eRe u X     , 

M  і t  – параметри, що враховують стискаємість 
в прикордонному шарі, неізотермічність процесу 
тепловіддачи та існуючий градієнт тиску і визнача-
ються залежностями (2). В такому разі, коефіцієнт 
тепловіддачи для стискаємого турбулентного при-
кордонного шару у відповідності з  (12): 

            Т Т e e p,eSt u c     .               (15) 

Алгоритм розрахунку коефіцієнту тепловідда-
чи для ламінарного стискаємого прикордонного ша-
ру визначається залежностями, наданими, напри-
клад, в [25, 68.]:  

л
л 2/3

x

0,332St
Re Pr


  , л л e e p,eSt u c     ,    (16) 

де x e e eRe u X    , 0,22 * 0,08
л

    , w eT / T ,   
*

re eT / T  , 2
re e л e

1T T 1 r M
2

      
 

, лr Pr . 

До теперішнього часу проведено обмежену кі-
лькість льотних експериментів, в яких досліджував-
ся перехід в надзвукових прикордонних шарах [10, 
54, 58, 60, 66, 67]. Одними з досконалих з відомих 
вбачаються експерименти по переходу, проведені на 
головних частинах ракетного аерофізичного ком-
плексу типу «Облако» Інститутом теоретичної та 
прикладної механіки СВ РАН, м. Новосибірськ та 
Новосибірським Держуніверситетом при польоті по 

траєкторії при M 2,0  , 7
L,Re 2 10   , a 12g  

до висоти Н=8 км в умовах працюючого двигуна 
твердого палива РДТП, вплив якого неможливо мо-
делювати при дослідженні ламінарно-турбулентного 
переходу в сучасних аеродинамічних трубах. В ході 
експериментів, як вже відмічалось,  температура 
стінки головної частини аерофізичного комплекса 
«Облако» вимірювалася  напівпровідниковими діо-
дами КД-522, чутливість яких складає 2,5 мВ/град. 
Детальне описання методики проведення, технічні 
засоби та результати експерименту викладені, на-
приклад, в роботах [5, 10, 54]. 

На рис. 2 представлена схема аерофізичного 
комплексу типу «Облако». Головна частина компле-
ксу, що після польоту рятувалася на парашуті, була 
оснащена бортовими електронними вимірювальни-
ми системами з датчиками температури, що дозво-
ляло безпосередньо в польоті вимірювати темпера-
туру стінки в трьох точках головної частини. Числа 
Рейнольдса при польоті аерофізичного комплексу 
«Облако», розраховані по поздовжній координаті X 

в точках 1-3 становили  6 7
x,Re 10 10    . 

 
Рис. 2. Схема льотного аерофізичного комплексу 

багаторазового використання на основі метеоракети 
«Облако»: 1 – головна частина, 2 – двигун твердого 

палива РДТП, 3 – парашутний відсік; т.  
1 – Х = 0,25 м; δw = 4 мм; матеріал Д16; т.  

2– Х = 0,28 м; δw  = 1,8 мм; матеріал Д16; т.  
3 – Х = 0,4 м; δw = 1 мм; матеріал 1Х18Н9Т. 
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В ході виконання роботи були отримані надійні 
натурні кількісні дані по числах Рейнольдса на по-
чатку ламінарно-турбулентного переходу по довжи-
ні головної частини аерофізичного комплексу «Об-
лако» в умовах польоту шляхом порівняння розра-
хункових та виміряних температур в трьох точках 
головної частини обє’кта «Облако» (рис. 2).  

Для вирішення питання про режими течії в 
надзвуковому прикордонному шарі, в якості першо-
го кроку були використані розрахункові криві ста-
білізації, що розглядаються в теорії стійкості при-
кордонного шару, і льотні значення температури 
стінки головної частини комплексу «Облако».  

Якшо звернутися до робот, присвячених втраті 
стійкості ламінарним прикордонним шаром [37, 61, 
64, 69], та порівняти їх результати з льотними дани-
ми по температурному фактору w eT / T  ,то мож-
на дати оцінку дестабілізуючого впливу аеродина-
мічного нагріву на можливість ламінарно–
турбулентного переходу. Відповідні дані представ-
лені на рис. 3 – 5. Наприклад, на рис. 3 наводиться 
діаграма стійкості прикордонного шару по Ван-
Дрісту [61], на якій нанесена зона, що відповідає 
умовам по числах Маха eM  на зовнішній границі 
прикордонного шару та по температурному фактоту 

w eT / T  на головній частині комплексу «Облако». 
Місце цієї зони на діаграмі свідчить про можливість 
втрати стійкості ламінарного прикордонного шару, 
так як льотні значення w eT / T  знаходяться поза ме-
жами повної стабілізації ламінарного потоку при 
реалізованих в польоті числах Маха M 2,0  . 

Другим кроком для визначення режиму ламіна-
рно-турбулентного переходу було співставлення роз-
рахункових та льотних даних по температурі стінки 
головної частини комплексу «Облако». Розрахунки 
температури стінки проводилися за умови граничних 
випадків існування на головній частині комплексу 
«Облако» тільки ламінарного або ж тільки турбулен-
тного прикордонного шару. Розрахункові значення 
температури співставлялися з льотними значеннями 

wT . На рис. 6 наводяться дані про розрахунки та ви-
міри температури стінки в трьох точках по довжині 
головної частини льотного комплексу  «Облако» під 
час польоту. Ці льотні дані, наведені в [10, 56, 58], 
були проаналізовані і узагальнені з точки зору ламі-
нарно-турбулентного переходу. Співставлення пред-
ставлених на рис. 6 льотних та розрахункових даних 
по температурі стінки показує, що при (6 7) с    
має місце ламінарний прикордонний шар, а ламіна-
рно-турбулентний перехід настає при (6 7) с   . 
Це узгоджується з даними на рис 3 – 5. 

Розрахункові дані по температурі стінки в точ-
ках головної частини комплексу «Облако» під час 
польоту були отримані шляхом розв’язання неліній-
ного  диференційного  рівняння  балансу  тепла для  

 
Рис. 3. Розрахунок впливу числа Маха і температури 

стінки на стійкість ламінарного прикордонного  
шару по Ван-Дрісту [61] ;   – льотні дані автора 

[10, 54, 58, 59] 
 

 
Рис. 4. Крива стабілізації надзвукового ламінарного 

прикордонного шару: I, II – розрахунок [61] ;   
2-4 – льотний експеримент на аерофізичному  

комплексі «Облако»: 1 – т. 1  Х = 0,25 м; 2 – т. 2 
Х = 0,28 м; 3 – т. 3 Х = 0,4 м; I – в’язкість  

по Сазерленду; II – const   ; Pr 1  
 

  
Рис. 5. Криві стабілізації надзвукового ламінарного 

прикордонного шару: 1, 2 – розрахунок [69];  
3, 4 – розрахунок [69], 5 – льотні дані  
на аерофізичному комплексі «Облако»  

[10, 54, 58, 59]. 
 

тонкої стінки, так як для всіх ділянок головної час-
тини комплексу критерій Біо Bi  0,01   (рис. 7). 
Доцільність використання моделі тонкої стінки під-
тверджується розрахунками температури стінки го-
ловних частин ракети «Вікінг-10» і льотного ком-
плексу на основі метеоракети типу М-100 [12, 56].  
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Рис. 6. Порівняння розрахункових і льотних даних 
по температурі стінки головної частини  

аерофізичного комплексу «Облако»:  
I – ламінарний прикордонний шар,  

II – перехідний режим в прикордонному шарі,  
III – турбулентний прикордонний шар;  

а – т. 1 – Х = 0,25 м, δw= 4 мм; матеріал Д16,  
1 – розрахунок, 2 – льотний експеримент;   

б – т. 2– Х = 0,28 м, δw  = 1,8 мм; матеріал Д16,  
1 – розрахунок, 2 – льотний експеримент;  

в – т. 3 – Х = 0,4 м; δw = 1 мм; матеріал 1Х18Н9Т,  
1 – розрахунок, 2 – льотний експеримент 

 
Розрахукові і льотні дані по температурі стінки 

головної частини ракети «Вікінг-10» для ламінарно-
го прикордонного шару відрізнялися на 1,5%, а для 
турбулентного на 4,5%. Дані розрахунків і льотних 
експериментів на аерофізичному комплексі М-100 

для турбулентного режиму обтікання з урахуванням 
ефекту реламінарізації (зворотного переходу) відрі-
знялися на 8% [12,56]. Рівняння балансу тепла для 
тонкої стінки має вигляд 

  
   

w
w w w

пов rad
r,e w 1 w,вн вн w,

dTc  
d

T T T T q ,

    


       
   (17) 

де w w w,c ,    щільність, теплоємність та товщина 
стінки;    коефіцієнт тепловіддачи при зовніш-
ньому ламінарному або турбулентному обтіканні, 

1  коефіцієнт тепловіддачи в умовах теплової гра-
вітаційної конвекції в бортовому відсіку; 

w w,внT ,T   відповідно температура зовнішньої і 

внутрішньої поверхні стінки; пов
внT   температура 

повітря всередині бортового відсіку, r,eT   темпера-
тура відновлення, обчислена по параметрах на зов-
нішній границі прикордонного шару. 

В зоні ламінарно-турбулентного переходу тем-
пература поверхні розраховувалася з урахуванням 
коефіцієнту переміжності. В такому разі рівняння 
балансу тепла для тонкой стінки записувалося у ви-
гляді [10, 22, 56] 

 

   

w
w w w л Т

возд rad
r,e w 1 w,вн вн w

dTc  (1 )
d

T T T T q ,

            


     
      (18) 

де 1  – коефіцієнт тепловіддачи механізмом тепло-
вої гравітаційної конвекції від внутрішньої поверхні 

стінки;  rad
wq – щільність теплового потоку випромі-

нювання в оточуюче середовище.    
Для вирішення питання про допустимість ви-

користання умови квазістаціонарності процесу обті-
кання головної  частини комплексу «Облако», що 
дає підставу вважати коефіцієнт тепловіддачи   
незалежним від часу, була проведена розрахункова 
оцінка значень числа Струхаля  Sh  в рівнянні На-
вьє-Стокса для пограничного шару. Число Sh  є без-
розмірним множником при нестаціонарній складо-
вій в цьому рівнянні. Якщо Sh 1 , то коефіцієнт 

тепловіддачи   залежить від часу, а для  -1Sh 10  
має місце стаціонарний характер тепловіддачи. 

На рис. 7 представлені залежності від часу числа 
Струхаля для різних точок по довжині головної части-
ни комплексу «Облако» [12, 22, 56]. Так як по всій 

траєкторії руху -4 -5Sh 10   10  , то для розрахунків 
тертя і тепловіддачи при зовнішньому обтіканні допу-
стимо використовувати відомі стаціонарні теорії. 

Так як в прикордонному шарі на головній час-
тині комплексу «Облако» перехід відбувався в часі в 
фіксованих на поверхні точках на відміну від [39], 
то співвідношення (7) і (8) для коефіцєнту переміж-
ності були представленні  у вигляді [22] 
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Рис. 7. Зміна числа Струхаля Sh та числа Био Bi  
по траєкторії для головної частини комплексу  

«Облако»: 1 – Х = 0,25 м; 2 – Х = 0,28 м;  
3 – Х = 0,4 м 
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  (19) 

З формули (19) виходить, що в момент 
tr   початку переходу від ламінарної форми течії 

до турбулентної число Рейнольдса початку зони пе-
реходу trRe  дорівнює числу Рейнольдса x,e trRe ( ) . 
При розрахунках температури стінки об’єкта «Обла-
ко» на основі рівняння (18) в співвідношенні (19) для 
визначення γ використовувалися льотні значення 

trRe . При tr    режим обтікання – ламінарний, а 
при tr    – перехідний, відповідаючий наявності 
турбулентних плям Емонса.  

Диференційне рівняння (18) з використанням 
співвідношення (19) для γ і льотних даних по trRe  для 
переходного режиму обтікання при tr    і диферен-
ційне рівняння (17) з використанням алгоритму для 
ламінарного режиму обтікання при tr    
розв’язувались чисельно методом Рунге-Кутта. Від-
мінність, представлених на рис. 6 результатів розраху-
нків і натурного експерименту по температурі стінки 
об’єкта «Облако» для двух режимів течії в прикордон-
ному шарі не перевищувала 1,5–3% для першої точки, 
1,5–5% для другої точки, 1,5–7 % для третьої. По роз-
рахунковим даним сумарний вплив теплового випро-
мінювання та теплової гравітаційної конвекції на тем-
пературу стінки не перевишував 1,5 – 2%. 

На рис. 8 представлені розрахункові залежності 
від часу коефіцієнту переміжності в трьх точках 
головної частині «Облака» [58]. Ці залежності свід-
чать про значну протяжність зони переходу як в ча-
сі, так і по довжині головної частини.   

 
Рис. 8. Зміна коефіцієнту переміжності γ  

в перехідному прикордонному шарі від часу  
в трьох точках по довжині головної частини  

льотного комплексу «Облако» 
 
Аналіз льотних даних по температурі стінки і 

чисельний експеримент дозволили визначити числа 
переходу для трьох точок на головній частині ком-
плексу типу «Облако». Відповідні дані наведені в 
Таблиці. 1. Поряд наведені значення чисел Рейноль-
дса переходу trRe  для цих трьох точок, визначені 
по льотним даним для гострих конусів [60, 67] при 
одиничних числах Рейнольдса 1Re ~ idem  та Маха 

eM ~ idem . 
На підставі проведених експериментів на голо-

вній частині аерофізичного комплексу типу «Обла-

ко» ( M 2,0  , 7
L,Re 2 10   ) та розрахунків [10, 

58] була встановлена ефективність моделі ламінар-
но-турбулентного переходу Емонса [38, 39, 64], що 
пов’язана з формуванням, еволюцією та злиттям 
турбулентних плям в умовах надзвукового обтікан-
ня головної частини комплексу при прискореному 
польоті по траєкторії. На основі моделі ламінарно-
турбулентного переходу Емонса в модифікації [39] 
достатньо коректно проводилися розрахунки тепло-
обміну в переходному режимі стискаємого прикор-
донного шару та було показано, що числа Рейнольд-
са переходу trRe  в льотних умовах на комплексі 
типу «Облако» для трьох досліджених точок на по-
верхні головної частини від X 0,25 м  до 

X 0,4 м  змінюються від значення 6
trRe 7,5 10   

до 7
trRe 1,05 10  . Слід ще раз відмітити, що льотні 

дані по числах Рейнольдса переходу отримані в 
умовах роботи двигуна РДТП, що неможливо моде-
лювати в аеродинамічних трубах.  

Результати роботи, пов’язаної з дослідженням 
ламінарно-турбулентного переходу в натурних умовах 
на головних частинах комплексу типу «Облако» при 
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надзвукових швидкостях польоту викладені в низці 
наукових статей [ 10,22,58 та ін.]. Аналіз цих результа-
тів свідчить про можливість застосування теорії тур-
булентних плям Емонса для розрахунку тертя та теп-
лопередачи в перехідній області стискаємого прикор-
донного шару. При цьому розрахунок коефіцієнту пе-
реміжності слід проводити, використовуючи дані по 
числах переходу trRe , наведені в табл. 1.  

                                      Таблиця 1 
Дані по числах переходу trRe  

1-я точка:    X 0,25 м ;  6 1
1Re 30 10 м   

tr e,c M  trRe , [10, 22]  trRe , [60]  
6 с 1,55  67,5 10  69 10  

2-я точка:   X 0,28 м ; 6 1
1Re 28,6 10 м   

tr e,c M  trRe , [10, 22]  trRe , [60]  
6 с 1,6  68 10  68 10  
3-я точка:   X 0,4 м ;   6 1

1Re 26,2 10 м   

tr e,c M  trRe , [10, 22]  trRe , [60]  
7 с 1,45  71,05 10  71,4 10  

 
Значна кількість льотних об’єктів, що застосову-

ються в теперішній час мають параметри руху, співс-
тавні з параметрами  ракетного аерофізичного компле-

ксу типу «Облако» ( M 2,0  , 7
L,Re 2 10   , 

a 12g  до висоти Н=8 км ). До них відносяться арти-
лерійські снаряди, ракети типу «земля-земля», «земля-
повітря», «повітря-повітря», літаки та ін. В зв’язку з 
цим цікаво співставити числа Рейнольдса на поверхні 
зазначених об’єктів та на поверхні комплексу «Обла-
ко» з метою подальшого застосування результатів льо-
тного експерименту при розрахунках тертя та аероди-
намічного нагріву. На рис. 9 представлені числа Рей-
нольдса для тріох точок по довжині головної частини 
комплексу «Облако» при русі його по траєкторії в 
умовах ламінарно-турбулентного переходу.  

  
Рис. 9. Зміна числа Рейнольдса eRe  з часом  
при русі по траєкторіі для головної частини  

комплексу «Облако»: 1 – Х = 0,25 м;  
2 – Х = 0,28 м; 3 – Х = 0,4 м 

 
В свою чергу на рис. 10 надаються розрахунко-

ві дані про зміну чисел Рейнольдса в п’яти точках по 

довжині 122–міліметрового реактивного снаряда 
типу ОФ-21 РСЗВ «Град».  
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Рис. 10. Зміна числа Рейнольдса exRe з часом  
по довжині снаряда типу ОФ-21 РСЗВ «Град»: 
Re02  – в точці 20% довжини снаряда; Re04  –  

в точці 40% довжини снаряда; Re06  – в точці 60% 
довжини снаряда;  Re08  – в точці 80% довжини 
снаряда; Re1  – в точці 100% довжини снаряда 

 
Даний льотний об’єкт (рис. 11) має схожі гео-

метричні та льотні параметри [71] з комплексом 
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«Облако»: M 2,0  , 7
L,Re 2 10   , a 40g  до 

висоти Н=4 км в умовах працюючого двигуна 
РДТП. Дані по числах Рейнольдса отримані шляхом 
розрахунків параметрів траєкторії руху снаряда при 
куті стрільби 030  без тормозного кільця.  

 
2850 

              
         т. 1 

d=120 

 
 

Рис. 11. 122- міліметровий реактивний снаряд  
типу ОФ-21 РСЗВ «Град» 

 
Порівняння наведених даних з даними по числах 

Рейнольдса переходу на головній частині комплексу 
«Облако» свідчить про те, що на поверхні взятого за 
приклад льотного об’єкту типу «Град відбувається 
ламінарно-турбулентний перехід. Цей перехід достат-
ньо розвинутий в часі і в різних точках поверхні відбу-
вається в різний час. Розраховувати опір тертя льотно-
го об’єкта при таких умовах слід за допомогою мето-
дів, що враховують ламінарно-турбулентний перехід. 
В зв’язку з цим актуальним є застосування теорії тур-
булентних плям Емонса, перевіреної льотним експе-
риментом [22, 46]. Послідовність дій передбачає у разі 
досягнення в точці обтічної поверхні чисел Рейнольдса 
ламінарно-турбулентного переходу trRe , значення 
яких наведені в табл. 1, проводити розрахунок локаль-
ного коефіцієнту тертя за залежністю 

          fлf fтCC C(1 )
2 2 2

       ,               (20) 

де fлC / 2  – локальний коефіцієнт тертя для ламіна-
рного пограничного шару, fт/C / 2 – локальний кое-
фіцієнт тертя для турбулентного пограничного ша-
ру,   – коефіцієнт переміжності. 

Коефіцієнт тертя fтC /2  визначається по теорії 
Кутателадзе-Леонтьєва з застосуванням залежнос-
тей (1) – (3). Для коефіцієнту тертя fлC / 2  слід ви-
користовувати залежності (4) – (6). Коефіцієнт пе-
реміжності   обчислюється з використання залеж-
ностей (7) – (8) . При цьому температуру обтічної 
стінки можна визначити шляхом чисельного інтег-
рування диференційного рівняння (18).  

Якщо брати до уваги, що по розрахунковим да-
ним [10,58] сумарний вплив теплового випроміню-
вання та теплової гравітаційної конвекції на темпе-
ратуру стінки не перевершує 1,5 – 2%, то рівняння 
(18) можливо використовувати у вигляді 

 w
w w w л Т r,e w

dTc  [ (1 ) ] T T
d

             


(21) 

де л  визначається залежностями (16), а Т – за-
лежностями  (14) – (15).  

У відповідності з поставленою задачею були 
проведені розрахунки аеродинамічного нагріву та 
опору тертя на головній частині снаряда типу ОФ-
21 під час польоту снаряда по траєкторії при куті 
стрільби 30 без тормозного кільця з використан-
ням всіх розглянутих вище залежностей. Для цього 
була використана система диференційних рівнянь 
руху реактивного некерованого снаряда по траєк-
торії разом з диференційним рівнянням балансу 
тепла (21). Система залучених нелінійних звичай-
них диференційних рівнянь розв’язувалась чисель-
но методом Рунге-Кутта.  

Розрахунки температури стінки снаряда та ко-
ефіцієнту тертя дали результати, близькі до резуль-
татів, що отримані під час льотних експериментів на 
льотному комплексі «Облако» при числах Маха 
M 2,0  . Зокрема, на рис. 12 приведені розрахун-
кові залежності від часу числа Рейнольдса, коефіці-
єнта переміжності та температури стінки снаряда 
для точки т. 1 – Х = 0,25 м (рис.12); δw = 4 мм; мате-
ріал стінки снаряда – сталь 1Х18Н9Т. На рис. 13 
надаються розрахункові залежності для числа Стан-
тона та коефіцієнту тертя в тій самій точці.  

З графіка залежності температури стінки від 
часу видно, що температура за час польоту збільшу-
ється приблизно на 0T 51  . Близьке до цього зрос-
тання температури стінки з того самого матеріалу 
зафіксовано і на комплексі «Облако» (рис.6, в).  

Отримані в даній роботі результати свідчать про 
можливість застосування теорії турбулентних плям 
Емонса при розрахунках теплообміну та тертя на по-
верхні надзвукових осесиметричних об'єктів в умовах 
працюючих двигунів РДТП за наявності в пристін-
ному прикордонному шарі ламінарно-турбулентного 
переходу, ефекту стисловості і неізотермічності. Ба-
зою для розрахунків є льотні дані по ламінарно-
турбулентному переходу на аерофізичному комплексі 
«Облако», перевірка для цього об’єкту теорії турбу-
лентних плям Емонса, перевірка теорії для ламінар-
ного прикордонного шару і теорії турбулентного 
прикордонного шару на ракеті «Вікінг-10» [66] і льо-
тному аерофізичному комплексі типу М-100 [5, 56].   

Висновки 
1. На підставі порівняльного аналізу чисел Рей-

нольдса на поверхні льотних об’єктів при швидкос-
тях польоту, що відповідають числам Маха 
М 2,0  , використання граничних чисел ламінар-
но-турбулентного переходу, отриманих при льотно-
му експерименті на головній частині ракетного ае-
рофізичного комплексу «Облако», та розрахунків 
параметрів траєкторії польоту реактивного снаряда 
типу ОФ-21, слід стверджувати, що обтікання знач-
ної частини поверхні об’єктів типу ОФ-21 відбува-
ється в умовах ламінарно-турбулентного переходу, 
який займає суттєву частку загального часу польоту. 
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Рис. 12. Результати розрахунків аеродинамічного 
нагріву поверхні реактивний снаряда типу ОФ-21  

в залежності від часу польоту в т.  
1 – Х = 0,25 м; δw = 4 мм; матеріал 1Х18Н9Т: 

а – місцеве число Рейнольдса;  
б – зміна коефіцієнту переміжності  

по траєкторії польоту снаряда;  
в – зміна коефіцієнту переміжності в зоні ламінар-

но-турбулентного переходу при 8 с.  ;  
г – температура стінки снаряда 

 
Рис. 13. Розрахункова залежність від часу польоту 

по траєкторії для числа Стантона та локального  
коефіцієнту тертя в т. 1 – Х = 0,25 м реактивного 
снаряда типу ОФ-21; δw = 4 мм; матеріал стінки  

снаряда – сталь 1Х18Н9Т 
 
2. Аналіз розрахункових і виміряних в льотних 

умовах значень температури на поверхні головної 
частини ракетного аерофізичного комплексу «Обла-
ко» та значень температури поверхні  реактивного 
снаряда типу ОФ-21, отриманих при розрахунках 
його траєкторії, показує, що під час польоту зазна-
чених об’єктів за відносно короткий проміжок часу 
відбувається аеродинамічний нагрів іх поверхні, 
який суттєво впливає на значення числа Рейнольдса 
переходу та на аеродинамічний опіт тертя. 

3. Шляхом порівняння значень розрахункових і 
льотних температур обтічної поверхні в умовах льо-
тного експерименту на головній частині ракетного 
аерофізичного комплексу «Облако» при наявності 
ламінарно-турбулентного переходу та результатів 
розрахунку аеродинамічного нагріву і тертя на по-
верхні реактивного снаряда типу ОФ-21, підтвер-
джена ефективність в умовах переходу теорії турбу-
лентних плям Емонса та асимптотичної теорії прис-
тінної турбулентності Кутателадзе-Леонтьєва при 
наявності турбулентного режиму течії. 

4. Як підтверджено розрахунками температури 
поверхні головної частини ракетного аерофізичного 
комплексу «Облако» та розрахунками аеродинаміч-
ного нагріву поверхні реактивного снаряда типу 
ОФ-21 на траєкторії іх польоту, при наявності мета-
левої стінки обтічної поверхні товщиною 1-4   
мм, виготовленої з нержавіючої сталі, для розрахун-
ку температури стінки можливо використовувати 
модель тонкої стінки, що описується одним дифере-
нційним рівнянням балансу тепла на стінці при зна-

ченні критерія Біо -2Bi 10 . 
5. Розрахунок локальних величин коефіцієнту 

тертя та коефіцієнту тепловіддачи в умовах ламінар-
но-турбулентного переходу на поверхні льотних 
об’єктів при швидкостях польоту, що відповідають 
М 2,0   та близьких до них, слід проводити з вико-
ристанням теорії турбулентних плям Емонса, а після 
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настання турбулентного режиму обтікання важливим 
є використання асимптотичної теорії пристінного 
турбулентного шару Кутателадзе-Леонтьєва, з засто-
суванням для цього граничних значень чисел Рейно-
льдса переходу, отриманих під час льотних експери-
ментів. Асимптотична теорія пристінного турбулент-
ного шару Кутателадзе-Леонтьєва на відмінність від 
інших теорій справедлива при довільно великих зна-
ченнях чисел Рейнольдса і перевірена, як в наземних 
лабораторних експериментах, так і в льотних експе-
риментах при надзвукових швидкостях.   
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К ПРОБЛЕМЕ РАСЧЕТА ТЕПЛООБМЕНА И СОПРОТИВЛЕНИЯ ТРЕНИЯ СВЕРХЗВУКОВЫХ  

ОСЕСИММЕТРИЧНЫХ ОБЪЕКТОВ В УСЛОВИЯХ РАБОТАЮЩИХ ДВИГАТЕЛЕЙ РДТТ  
ПРИ НАЛИЧИИ В ПРИСТЕНОЧНОМ ПОГРАНИЧНОМ СЛОЕ ЛАМИНАРНО- ТУРБУЛЕНТНОГО  

ПЕРЕХОДА, ЭФФЕКТА СЖИМАЕМОСТИ И НЕИЗОТЕРМИЧНОСТИ 
А.Н. Шийко, А.М. Павлюченко 

Проведен анализ проблем ламинарно-турбулентного перехода в пристенных пограничных слоях, а также мас-
штабных эффектов при исследовании ламинарно-турбулентного перехода в аэродинамических трубах. Описывается 
методика и предоставляются результаты летных аэрофизических исследований чисел Рейнольдса начала перехода на 
головной части летного комплекса «Облако» при наличии теплообмена и работающих двигателей РДТТ. Приведены 
результаты расчетов аэродинамического нагрева и локального коэффициента трения на поверхности головной части 
реактивного снаряда ОФ-21. На основании проведенных летных исследований и расчетов делается вывод о целесооб-
разности использования теории турбулентных пятен Эммонса при расчетах аэродинамического нагрева и сопротив-
ления трения в зоне ламинарно–турбулентного перехода. При наличии турбулентного режима обтекания используется 
асимптотическая теория турбулентного пограничного слоя С. С. Кутателадзе и А. И. Леонтьева, которая учитывает 
эффекты сжимаемости и неизотермичности в пограничном слое.  

Ключевые слова: аэродинамическое сопротивление трения, аэродинамический нагрев, пограничный слой, лами-
нарно-турбулентный переход, турбулентные пятна Эммонса, коэффициент перемежаемости, асимптотическая тео-
рия турбулентного пограничного слоя,  летный эксперимент, температура стенки, граничные числа Рейнольдса.  

 
THE PROBLEM OF CALCULATION OF HEAT TRANSFER AND FRICTION RESISTANCE OF SUPERSONIC AX-

ISYMMETRIC OBJECTS  UNDER THE SOLID PROPELLAND ENGINES OPERATING  
IN THE PRESENCE OF PARIETALl BOUNDARY LAYER LAMINAR-TURBULENT  

TRANSITION AND NON-ISOTHERMAL COMPRESSIBILITI EFFECTS 
А.N. Shiyko, A.M. Pavlyuchenko 

The analysis of problems of laminar-turbulent transition in front of boundary layers, as well as large-scale effects in the 
study of laminar-turbulent transition in wind tunnels. Describes the methods and results of flight research Reynolds numbers 
began moving to the head of the flight of "cloud" in the presence of heat exchange and running engines of SRM. The results of 
calculations of aerodynamic heating and local coefficient of friction on the surface of the head of a missile ОФ-21. On the basis 
of flight research and calculations suggest the usefulness of theory of turbulent spots of Èmmon’s calculations of aerodynamic 
heating and friction resistance in the laminar-turbulent transition. 

Key words: aerodynamic resistance of friction, heat, the aerodynamic boundary layer, laminar-turbulent transition and 
turbulent stains of Emmon’s, the flight experiment, temperature of wall, boundary Reynolds number. 
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