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На підставі експериментальних досліджень розроблено множинну нелінійну регресійну модель зв’язку між 
хвильовим опором півсфери та параметрами активно-пасивного засобу зменшення опору. Модель дозволяє 
оцінювати вплив чотирьох визначальних параметрів активно-пасивного засобу та числа Маха на коефіці-
єнт хвильового опору надзвукових літальних апаратів із затупленням головної частини корпусу. 

At the basis of experimental researches the multiple regressive liaison model between the semisphere wave  
resistance and parameters of active-passive way of resistance diminutions was developed. The model allows to 
assess the influence of the four parameters of active-passive means and Mach number on the coefficient of ware 
resistance of supersonic aircrafts with the rounding of the main body part. 

Вступ 
На сьогодні у практиці використовують надзву-
кові і гіперзвукові літальні апарати, які через  
різні причини сконструйовані із затупленням но-
сової частини корпусу.  
Наприклад, фюзеляжі повітряно-космічних літа-
ків затуплені для використання ентропійного 
ефекту, а головні частини керованих ракет з інф-
рачервоними і тепловізійними системами наве-
дення мають сферичні оптично прозорі носові 
обтічники.  
Однак при надзвукових швидкостях польоту на-
явність значного затуплення призводить до сут-
тєвого збільшення лобового опору літального 
апарату за рахунок хвильової складової (у два –
 чотири рази порівняно з дозвуковим діапазоном 
швидкості).  
Отже, зменшення хвильового опору затупленого 
носка корпусу є актуальною задачею. 

Аналіз досліджень і публікацій 
Способи керування лобовим опором затуплених 
тіл поділяють на пасивні (встановлення перед-
ньої надбудови) і активні (видування газу чи  
рідини з носка тіла або іонізація потоку перед 
затупленням). Результати проведених експери-
ментальних досліджень [1 – 3] показують, що 
для зменшення опору в надзвуковому діапазоні 
швидкостей можна використати передню аеро-
динамічну надбудову або видування струменя 
газу в головній частині тіла.  
У працях [4; 5] запропоновано комплексний, ак-
тивно-пасивний засіб (АПЗ) зменшення хвильо-
вого опору – сумісне використання надбудови у 
вигляді передньої голки з насадкою та видування 
аксіально-радіального струменя газу з кільцевого 
сопла на півсферичному затупленні носка корпусу. 

Постановка завдання – побудова регресійної 
моделі зв’язку між параметрами АПЗ та коефіці-
єнтом хвильового опору сферично затупленого 
носка вісесиметричного тіла на підставі експе-
риментальних даних. 

Підготовка та результати експериментів 
Для проведення експериментів були використані 
обладнання та установки, до складу яких належать: 
– надзвукові аеродинамічні труби (СТ-1 з відк-
ритою робочою частиною діаметром DРЧ = 60 мм 
та СТ-3 із закритою робочою частиною розміром 
400×400 мм);  
– тензометричні однокомпонентні ваги; груповий 
реєструючий манометр ГРМ-2;  
– зеркально-меніскові прилади ИАБ-451 та  
ИТ-14, які працюють за шлірен-тіньовим мето-
дом Теплера.  
Моделі головних частин корпусів виконано у 
вигляді циліндричних тіл малого подовження 
( мод 2,2 – 4,2) з півсферичним затупленням 

(рис. 1).  

 
Рис. 1. Моделі для продувок у надзвукових  
аеродинамічних трубах: 
А – модель для аеродинамічної труби СТ-3; 
Б – зовнішні тензометричні ваги для СТ-1 
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Для продувок у трубі СТ-1 було виготовлено 
латунну модель (рис. 2) з розмірами Dмод = 16 мм, 
lмод = 35 мм та півсферичним носком з радіусом 
затуплення rзат = 8 мм.  

Рис. 2. Моделі для продувок у робочих частинах 
аеродинамічних труб: 
1 – обтічник тензоваг; 2 – модель; 3 – сопло Лаваля 

У передній частині різьбовим з’єднанням кріпилася 
сталева надбудова у вигляді голки з насадкою.  
Відносна довжина голки мод/ Dll   змінювалася 

дискретно (0,5; 0,7; 0,8; 0,9; 1,1; 1,2; 2,0; 2,5; 3,0), 
а її діаметр дорівнював 0,13Dмод. Насадка – ци-
ліндр довжиною і діаметром, які дорівнювали 
0,25Dмод. Додатково виготовлено насадки діамет-
рами 0,2Dмод, 0,3Dмод і 0,5Dмод. 
Видування повітряного струменя здійснювалося 
через кільцеве надзвукове сопло з відносною 
шириною щілини на зрізі сопла: 

;/ модсс D  с = 31·10-3.  

Для зміни вертикальної координати вихідного 
перерізу сопла ( ;/ модcc Rhh  ch = 0,30; ch  = 0,65) 

застосовували дві головні частини моделі з півс-
феричним затупленням. Змінні соплові вставки 
забезпечували напрямки видування назустріч 
набігаючому потокові під кутами φс ≈ 45, φс ≈ 70, 
φс ≈ 90° до осі симетрії моделі. Для дренажного 
експерименту на півсферичному затупленні  
виконано вісім приймальних отворів діаметром 
0,5 мм кожний, які розташовані з кроком у 10° в 
одній площині. 
У надзвуковій трубі СТ-3 було використано стале-
ву модель (рис. 1) з півсферичним затупленням 
головної частини та розмірами:  
Dмод = 90 мм;  
Lмод = 450 мм;  
rзат = 45 мм.  
Аеродинамічна надбудова і сопло цієї моделі 
мали такі геометричні характеристики:  
– голка голl = 0,5; голl = 0,9;  
– насадка dнас = 0,25Dмод;  
– сопло для видування газу ch  0,30; с  0,03. 
Елементи однокомпонентних тензометричних 
ваг, а також трубопроводи вимірювання повного 
тиску і підведення повітря для видування розмі-
щували всередині модельного тримача і моделі. 

Експерименти проведено у три етапи (фотогра-
фування картин обтікання, дренажний та ваговий 
експерименти) при числах Маха М∞ = 1,5; 
М∞ = 2,0; М∞ = 2,5; М∞ = 3,0 і при обчислених 
через діаметр циліндричної частини моделі чис-
лах Рейнольда Re = (0,92 – 5,89)106. 
У результаті аналізу картин обтікання моделей 
(рис. 3) та розподілу тиску на поверхні затуплення 
(рис. 4, 5) із сукупності факторів, які впливають на 
хвильовий опір при застосуванні АПЗ (рис. 6).  
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Рис. 3. Вплив параметрів АПЗ на картини 
обтікання моделей: 
а – надl = 0,5, Іс = 0; б – надl = 1, Іс = 0; в – надl = 0,5, 

ch = 0,3, Іс = 13; г – надl = 1; ch = 0,3, Іс = 13;  

д – надl = 0,5, ch = 0,65, Іс = 13; е – надl = 1, ch = 0,65, 

Іс = 13 
 

 

Рис. 4. Вплив положення сопла на розподіл 

тиску (М∞ = 2; íàäl 1): 

1 – сІ = 0; 2 – ch = 0,65; сІ = 5,5; 3 – ch = 0,31,  

сІ = 5,5 

1 
 

 
2 

 

3 



ISSN 1813-1166. Вісник НАУ. 2006. №4 126 

 
Рис. 5. Вплив інтенсивності видування струменя 

на розподіл тиску (М∞ = 2, надl 1, 65,0c h , 

25,0нас d ): 

1 – ;0с І  2 – ;2ñ ²  3 – ;6ñ ²  4 – 10с І  

 
 

 
Рис. 6. Кінематична схема обтікання затуплення 
при застосуванні АПЗ: 
А – відривна зона; Б – струмінь; Dмід, dзат, dнас –
 діаметри Міделя моделі, затуплення та насадки 
відповідно; lнад – довжина надбудови; Рс – тяга, 
створювана соплом; Нс – глибина проникнення 
струменя у потік; hc – координата положення сопла; 
φc – кут видування струменя  

 
Було виділено основні визначальні керовані  
фактори:  

 ccнаснадхв0 ,,,,   IdlMfсх ,  

де Ic – інтенсивність видування струменя (відно-
шення тиску у форкамері моделі до тиску на пове-
рхні затуплення поблизу сопла).  
Інтенсивність струменя характеризує тягу, ство-
рювану соплом, глибину проникнення струменя 
у потік і залежить від розмірів сопла. 
У результаті вагових експериментів виявлено, 
що при М∞ = 1,5 додаткове зменшення коефіці-
єнта лобового опору від дії струменя становить 
9%, а при М∞ = 3,0 – 16%.  
Сумарне зменшення коефіцієнта опору сферично 
затупленої головної частини від впливу надбудо-
ви і струменя дорівнює 76% при М∞ = 3,0.  
При використовуванні АПЗ витрата газу приб-
лизно у три рази менше ніж при аксіальному  
видуванні струменя з носика голки і у шість разів 
менше ніж при аксіальному струмені без  
надбудови [6]. 
Відносна похибка х  при визначенні коефіцієнта 

лобового опору 0хс  за відомими методиками 

[7; 8], дорівнює ± 4,3%, що є припустимим при 
виконанні вагових експериментів у надзвукових 
аеродинамічних трубах [7]. 

Побудова регресійної моделі 
Для побудови математичної моделі зв’язку між 
коефіцієнтом хвильового опору сферичного носка 
та параметрами АПЗ було проведено регресійний 
аналіз результатів вагових експериментів.  
Усі одержані при вимірюваннях опору парні функ-
ціональні залежності мають явно нелінійний ха-
рактер, тому за основу обрано рівняння у вигляді: 
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   (1) 

де 1х – число Маха; 2х – відносна довжина надбудо-

ви; 3х – відносний діаметр насадки; 4х – інтен-

сивність струменя; 5х  кут видування струменя.  
Гіпотезу нормальності розподілу було прийнято 
на підставі перевірки, що виконана через середнє 
абсолютне відхилення: 

nxxВ i с.а. .  

Для вибірки, яка має наближено нормальний закон 
розподілу, повинний бути справедливим вираз  

nSB 4,07979,0с.а.  .  

У результаті розрахунку отримано 
0,0036 < 0,059. Лінеаризацію виразу (1) проведе-
но за допомогою заміни випадкових величин: 
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;7
2
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;8
2
3 хх    

;9
2
4 хх    

10
2
5 хх  .  

Матрицю результатів спостережень складено за 
даними n = 46 випробувань у ваговому експери-
менті. При цьому хвильовий опір півсферичного 
затуплення визначено як різницю повного опору, 
отриманого за ваговими вимірюваннями та суми 
опорів тертя і хвильового опору хвостової части-
ни моделі, одержаних теоретичним шляхом.  
Розв’язанням системи нормальних рівнянь у мат-
ричній формі розраховано коефіцієнти множинної 
регресії і після оберненої підстановки випадкових 
величин та дешифрування отримано математичну 
регресійну модель у вигляді: 

  наснад0 73,2386,1409,0587,2 dlMсx  
 

2
над

2
сс 612,005,0365,0042,0 lMI  

2
c

2
c

2
нас 169,0003,0386,4  Id .                         (2) 

Множинна регресія, яку побудовано, має такі  
показники якості прогнозу (рис. 7) та щільності 
зв’язку між коефіцієнтом хвильового опору і па-
раметрами АПЗ:  
– коефіцієнт множинної кореляції R = 0,955;  

– множинний коефіцієнт детермінації 2R  0,912; 
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Рис. 7. Співвідношення між визначеним експери-
ментально коефіцієнтом хвильового опору õâ0õñ


 

та прогнозом õâ0õñ  за регресійною моделлю 

– скорегований множинний коефіцієнт детермінації 

2
adjR  0,887;  

– F-критерій Фішера F = 36,27;  
– табличне значення F-критерію при 5%-му рівні 
значущості FT = 2,66;  
– стандартна похибка 0664,0 . 
Будь-яке рівняння регресії найкраще прогнозує 
функцію відгуку в центрі факторного простору, 
при віддаленні від якого якість прогнозу посту-
пово погіршується.  
У таблиці наведено межі варіацій параметрів 
АПЗ в експерименті та достатні для практики 
діапазони, що рекомендовані для застосування 
моделі (2). 

Область застосування регресійної моделі 

Обмеження 
діапазону 

Параметр АПЗ 

надl  насd  ñ²  с  М∞ 

Діапазон 
параметрів у 
експерименті 20,1

50,0
 

50,0

20,0
 

0,12

0,5
 

57,1

50,0
 

0,3

5,1
 

Межі  
застосування 
моделі 10,1

90,0
 

300

250

,

,
 

0,10

0,8
 

40,1

96,0
 

0,4

2,1
 

Висновки 
При застосуванні АПЗ коефіцієнт хвильового 
опору півсферичного затуплення зменшується 
від 38 до 76% у діапазоні чисел Маха від 1,5 до 
3,0, що на 16% більше ніж при пасивних засобах.  
Побудована на підставі експериментальних да-
них регресійна модель дозволяє оцінити коефі-
цієнт хвильового опору півсферичного затуплен-
ня при різних параметрах АПЗ зменшення опору 
у надзвуковому діапазоні швидкостей. 
За допомогою отриманої моделі можна визнача-
ти сукупності параметрів АПЗ, які мінімізують 
хвильовий опір [9]. 
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