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С развитием ракетной техники появляется всё больше образ-
цов, выполненных по бескрылой аэродинамической схеме, по аэро-
динамической схеме «тандем» с коническим переходным участком, 
а также по схеме «несущий конус». Применение аэродинамической 
схемы «несущий конус» позволяет отказаться от использования не-
сущих поверхностей большой площади и удлинения, что является 
важным при проектировании высокоскоростных летательных ап-
паратов. Однако, в отечественной литературе, посвящённой аэро-
динамике летательных аппаратов, уделяется мало внимания инже-
нерной методике расчёта аэродинамических характеристик (АДХ) 
летательных аппаратов, выполненных по аэродинамической схеме 
«несущий конус», которая была бы применима на ранних этапах 
проектирования образцов ракетного оружия. 

Для устранения этой проблемы авторами была проведена до-
работка методики расчёта АДХ бикалиберного фюзеляжа с пере-
ходным коническим участком [1, 3]. Данная методика базируется 
на расчёте производных коэффициентов аэродинамических сил 
элементов фюзеляжа, а также на расчёте ряда коэффициентов, по-
лученных эмпирико-аналитическим способом [2]. 

Методика содержит две основополагающие формулы: 
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где α
yc  – производная коэффициента нормальной силы по углу 

атаки α; α
аxc  – производная коэффициента силы лобового сопротив-

ления по углу атаки; d – меньший диаметр фюзеляжа; D – больший 
диаметр фюзеляжа; А – коэффициент, показывающий влияние на 
аэродинамические характеристики носового конуса и цилиндра тех 

элементов, которые расположены за ними; α
нос+цил1yc , α

нос+цил1axс  – 

производные коэффициента нормальной силы (определяется в 
связной системе координат) и силы лобового сопротивления (опре-
деляется в скоростной системе координат) по углу атаки, состоя-

щего из головной части и цилиндра с удлинением цил1λ ; α
θaxc – про-

изводные коэффициента силы лобового сопротивления по углу 
атаки конуса с полууглом θ  (без кормового цилиндра); 

α
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α
θ 2 θy y yc c c= − , α α α

θ цил2  + 2 θцилa a ax x xc c c= −  – производные коэф-

фициента нормальной силы и силы лобового сопротивления по 
углу атаки кормового цилиндра; В – коэффициент, учитывающий 
влияние на аэродинамические характеристики кормового цилин-
дра тех элементов компоновки, которые расположены перед ним. 

Однако, у исходной методики есть ограничение применимости 

цил1λ 2≥  [3]. Поэтому для применения данной методики для рас-
чета АДХ «несущего конуса», необходимо проверить влияние не-
выполнения данного ограничения на результаты расчетов аэроди-
намических характеристик. Проверка производилась путём срав-
нения результатов расчетов с результатами серий численного мо-
делирования, которые производились на следующих дозвуковых и 
сверхзвуковых скоростях набегающего потока и углах атаки: 
M 0.4; 0.8;1.2; 2; 3; 4;=  α 0 ; 5 ; 8 ;12 ;16 ; 25 ; 30 .= ° ° ° ° ° ° °  

Сравнение полученных результатов показано на рис. 1, на ко-
тором приведен график зависимости коэффициента подъёмной 
силы от угла атаки для различных чисел Маха. На данном графике 
результаты, рассчитанные по методике, обозначены красным цве-
том, а результаты численных моделирований – синим цветом (до-
полнительно отмечены точки, в которых проводились численные 
расчёты). 
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Рис. 1. Зависимость коэффициента подъёмной силы от угла атаки 

Анализируя полученные результаты, можно сделать ряд вы-
водов: график производной коэффициента подъёмной силы для 
М = 0.4 и М = 0.8 показывает, что при дозвуковом обтекании ре-
зультаты аналитических расчётов дают отклонение до 50% отно-
сительно результатов численного моделирования; при сверхзвуко-
вом обтекании графики показывают намного лучшую сходимость, 
и чем выше скорость набегающего потока, тем меньше разница 
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между результатами (10% и менее). Результаты расчетов произ-
водной коэффициента силы лобового сопротивления дают анало-
гичные отклонения. 

Также было определено, что вероятной причиной значитель-
ного отклонения результатов расчёта по данной методике на до-
звуковых скоростях является погрешность при расчёте полного ко-
эффициента нормальной силы фюзеляжа по формуле, приведён-
ной в [2]. 

Таким образом на основании проведённой работы можно сде-
лать вывод, что разработанная методика расчёта АДХ бикалибер-
ного фюзеляжа с переходным коническим участком, подходит и 
для расчета АДХ фюзеляжа, выполненного по схеме «несущий ко-
нус» на больших сверхзвуковых скоростях. Что является наиболее 
вероятными скоростями летательных аппаратов, выполненных по 
данной схеме. 

Получаемые по рассмотренной методике АДХ имеют прием-
лемую точность для аэродинамического проектирования сверхзву-
ковых летательных аппаратов. Для устранения большой неточно-
сти на дозвуковых скоростях необходимо провести доработку ме-
тодики расчёта коэффициента нормальной силы фюзеляжа. 
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