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Аннотация. На современном этапе развития техники при проектирования высокоскоростных 
летательных аппаратов существует объективная необходимость оснащения их абляционной теп-
ловой защитой. При этом траектории высокоскоростных летательных аппаратов обычно содер-
жат участки, на которых полет осуществляется с ненулевыми углами атаки. 
В этой связи представляет определенный интерес проведение исследования влияния, оказывае-
мого несимметричным обтеканием на абляцию углерод-углеродных композитных материалов на 
кромках аэродинамических поверхностей при высоких сверхзвуковых скоростях полета. Данная 
статья базируется на результатах предыдущих работ научной школы «ВПК «НПО машиностро-
ения». Используемые модели и методики основываются на результатах фундаментальных экс-
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Abstract. At the present stage of technology development, when designing high-speed aircraft, there is 
an objective need to equip them with ablative thermal protection. In this case, the trajectories of high-
speed aircraft usually contain areas where the flight is carried out with non-zero angles of attack. In this 
regard, it is of particular interest to conduct a study of the effect of asymmetric flow on the ablation of 
carbon-carbon composite materials on the edges of aerodynamic surfaces at high supersonic flight 
speeds.  
One of the problems solved in the design of aircraft capable of long term high-speed flight in dense lay-
ers of the Earth's atmosphere is the intensive aerodynamic heating of their structural elements. As the 
enthalpy of deceleration of the incoming flow increases with increasing flight speed, the aircraft con-
struction materials are exposed to increasingly intense heat fluxes, resulting in their ablation. The abla-
tion process during flight modifies the geometry of the aircraft, determining its current shape at each 
moment of time.The purpose of the study conducted in this article is to analyze the evolution of the ge-
ometry of a heat-loaded structural element, which initially has the shape of a blunted wedge made of 
carbon-carbon composite material, which is burned for a long time during flight with constant values of 
altitude, speed and angle of attack. It is known that the ablation rate of the material at different points of 
the aircraft surface is not the same and depends on local pressure values and the intensity of heat fluxes 
determined by the flow process. Decisive influence the heat exchange on the surface of the aircraft is 
influenced by processes occurring in a relatively thin boundary layer. The transition from a laminar to 
a turbulent layer leads to a significant increase in the intensity of heat supply to the surface of the appa-
ratus, as a result of which. The gasification of the material is becoming more intensive. 
This article is based on the results of previous work of the scientific school of the MIC NPO of Me-
chanical Engineering. The models and techniques used are based on the results of fundamental experi-
ments and have been tested by practice. 
Keywords: asymmetric flow, blunted wedge, overgrown shape of the body flying at an angle of attack, 
laminar-turbulent heat exchange, cccm 
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Введение 
Одной из проблем, решаемых при проекти-

ровании летательных аппаратов, могущих осу-
ществлять длительный высокоскоростной полет 
в плотных слоях атмосферы Земли, является ин- 

тенсивный аэродинамический нагрев элементов 
их конструкции. По мере того, как с увеличением 
скорости полета возрастает энтальпия торможе-
ния набегающего потока, материалы конструк-
ции ЛА подвергаются все более интенсивному 
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воздействию тепловых потоков, вследствие чего 
происходит их абляция. Процесс абляции в те-
чение полета видоизменяет геометрию ЛА, опре-
деляя в каждый момент времени его текущую 
обгарную форму [1]. 

Целью исследования, проводимого в данной 
статье, является анализ эволюции геометрии теп-
лонагруженного элемента конструкции, имею-
щего первоначально форму притупленного кли-
на, выполненного из углерод-углеродного ком-
позитного материала (УУКМ), длительное время 
подвергающегося обгару на участке полета с по-
стоянными значениями высоты, скорости и угла 
атаки.  

Известно, что скорость абляции материала 
в различных точках поверхности ЛА не одина-
кова и зависит от местных величин давления 
и интенсивности тепловых потоков, определяе-
мых процессом обтекания. Решающее влияние 
на теплообмен на поверхности ЛА оказывают 
процессы, происходящие в относительно тонком 
пограничном слое. Переход ламинарного по-
гранслоя в турбулентный приводит к значитель-
ному возрастанию интенсивности подвода тепла 
к поверхности аппарата [2], следствием чего 
становится более интенсивная газификация ма-
териала. При этом, независимо от метода расче-
та конвективного теплообмена в пограничном 
слое, для его проведения необходимо знать рас-
пределение давления и скорости газа на поверх-
ности тела.  

Так же не вызывает сомнений, что распреде-
ление давления по поверхности ЛА зависит от 
его угла атаки. Ненулевые углы атаки или сколь-
жения приводят к появлению в процессе расчета 
абляции сложных, не симметричных обгарных 
форм. Точное моделирование обтекания в таких 
условиях сопряжено с рядом сложностей [3, 4].  

Все это приводит к необходимости решения 
комплексной сопряженной задачи обтекания, 
нагрева и обгара элемента конструкции из 
УУКМ [5]. Для решения подобных задач могут 
быть использованы инженерные методики, ос-
нованные на использование приближенных под-
ходов, подробно проанализированные, в частно-
сти, в работе [6].  

Нижеприведенные результаты исследова-
ний получены в условиях теплового нагруже-
ния стенки, которые могут реализовываться при 
длительном управляемом полете аппарата с вы-
сокой сверхзвуковой скоростью.  

Рассматриваемые условия движения клина 
в атмосфере 

В данном исследовании расчеты обгарной 
формы проводились для двух траекторий дви-
жения объекта в атмосфере Земли, параметры 
которых приведены на рис. 1. Здесь зеленой 
и фиолетовой линиями, соответственно изобра-
жены зависимости угла атаки α и скорости поле-
та V от времени τ, идентичные для обоих траек-
торий. Красной линией показана зависимость 
высоты H от τ для траектории, включающей ны-
рок с участком горизонтального полета на высо-
те 20 км. Синей пунктирной линией приведена 
траектория полета на высоте 30 км без маневров. 

 
Рис. 1. Зависимость условий обтекания клина от времени 

В исследовании принято: что параметры дви-
жения на всех участках траекторий изменяются 
без переходных процессов и могут быть описа-
ны линейной интерполяцией.  

Был проведен расчет обгарной формы клина, 
соответствующей полету по заданным линиям 
движения от 0 по 150 секунды.  

Исходная геометрия подвергающегося  
обгару клина 

В качестве объекта, подвергающегося обгару, 
эволюция формы которого рассматривается в 
данном исследовании, был выбран клин, изго-
товленный из УУКМ. 

В начальный момент времени клин имеет 
форму затупленного скруглением симметрично-
го треугольного профиля со следующими харак-
теристиками: 

– радиус затупления равен 0,1 м; 
– угол полураствора клина равен 70; 
– криволинейная координата s отсчитывается 

по образующей, от точки ее пересечения с плос-
костью симметрии клина. 
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Используемая методика расчета давления  
газа на поверхности сферически затупленного 

клина, летящего под углом атаки  
В данной работе для расчета давления на по-

верхности сферически затупленного клина, ле-
тящего с заданным углом атаки, используется 
инженерный подход, базирующийся на опреде-
лении локальных углов атаки для точек его по-
верхности.  

В статье [7] было показано, что поскольку 
в качестве аргумента в алгебраических зависи-
мостях, используемых для затупленного тела об-
текаемого под нулевым углом атаки, выступает 
угол ϑ между касательной, проведенной к его 
образующей, и плоскостью симметрии, суще-
ствует возможность использования этих зависи-
мостей, для клиньев и конусов, обтекаемых под 
известным ненулевым углом атаки, если заме-
нить в них угол 𝜗 на угол 𝜗஺ между касательной, 
проведенной к образующей локального клина, 
и вектором скорости набегающего потока Vሬሬ⃗ g. 
При этом, естественно: 

ϑA = ϑ + α෤. (1) 

В этой статье для определения давления p 
газа на всей поверхности клина применяется 
формула Ньютона, записанная в виде:  

pw = p∞ + ൫p0 – p∞൯ sin2 ϑA; (2) 

где p̒∞ – давление набегающего потока, а p0 – 
давление в передней критической точке, по фор-
муле Ренкина–Гюгонио. 

Значения давления в точках поверхностях 
обтекаемого высокоскоростным потоком клина 
полученные с помощью формулы Ньютона хо-
рошо согласуются с результатами численного 
моделирования проведенного с использованием 
коммерческого программного пакета FloEFD 2021 
при условии, что локальные углы атаки больше 
нуля. На рис. 2 показаны значения обезразме-
ренного давления на подветренной и наветрен-
ной сторонах затупленния клина в момент до-
стижения высоты 20 километров на 25 секунде 
полета. Здесь используется следующая цвето-
вая маркировка графиков: красной и оранжевой 
кривыми соответственно изображены графики 
значений, полученных с помощью коммерче-
ского расчетного пакета FloEFD для подветрен-
ной (нижней) и наветренной (верхней) образу-

ющих. Графики значений, полученных методом 
Ньютона, приводятся зеленым цветом для под-
ветренной и фиолетовым для наветренной обра-
зующих.  

 

Рис. 2. Давление на подветренной и наветренной образующих 
затупления при угле атаки 50 

В свою очередь, для расчета скорости тече-
ния газа в точках на поверхности клина приме-
няется формула Бернулли вида: 

ui = ට2 × h00 × ቂ1 – ൫pi/p0൯( γ– 1)/γቃ , (3) 

где h00 – энтальпия торможения набегающего 
потока, а γ – коэффициент адиабаты.  

Расчет интенсивности тепловых потоков  
Для расчета интенсивности теплообмена на 

всей поверхности клина используется предло-
женный В.С. Авдуевским метод эффективной 
длины [8] с определением термодинамических 
и газодинамических свойств воздуха, как функ-
ции энтальпии и давления, при помощи аппрок-
симационных формул [9]. При расчете каждому 
значению координаты s ставится в соответствие 
пластина длиной xEff,L(s), параллельная плоско-
сти симметрии клина, и отстоящая от нее на рас-
стояние r(s). 

Удельный тепловой поток, подводимый к по-
верхности тела, рассчитывается по формуле:  

     w L r,L wSt ( )q s s h s h s       

         T r,T w1 Sts s h s h s s           
,V   

(4) 
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где StL и StT – числа Стантона, для ламинарного 
и турбулентного режимов течения газа в погра-
ничном слое. 

Для ламинарного режима течения число Стан-
тона принималось равным: 

   
   

w,L
L

r,L w

St
q s

s
h s h s V  

 
  
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0,332 Pr
Re

/ ;

R

F

x ss s u s
V R
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 






  



 
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 


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r s B s ds r s B s


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Для турбулентного: 
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       0,8 0,2
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Здесь: 
, ,V     – значения плотности, скорости и 

коэффициента динамической вязкости, в газо-
вом потоке, натекающем на тело; 

*R  – характерный линейный размер тела, м; 
,  – плотность и коэффициент дина-

мической вязкости газа в состоянии его термо-
химического равновесия, соответствующие ло-
кальному значению давления и определяющей 
энтальпии Эккерта  [10], кг/м3 и кг/(м×с); 

,  – среднемассовые скорость и эн-
тальпия невязкого течения идеального газа в по-
граничном слое [11], м/c и Дж/кг; 

 – энтальпии торможения и восстанов-
ления газового потока; 

 – энтальпия газа при температуре стенки; 
 – функция усиления теплообмена за счет 

шероховатости стенки; 
Pr – число Прандтля; 

*,
Re

R
   число Рейнольдса, рассчитанное по 

параметрам набегающего потока и характерно-
му линейному размеру тела; 

Г – коэффициент перемежаемости (степень 
турбулентности течения газа в пограничном 
слое). 

Для расчета  используется корреляцион-
ная зависимость [12]:  

; (16) 
 

, (17) 

где в качестве  используется толщина потери 
импульса в пограничном слое на гладкой стенке, 
а в качестве  – среднеквадратическая вы-
сота бугорков.  

 (18) 

Здесь SphR  – радиус затупления клина, а  – 
коэффициент динамической вязкости газа в точ-
ке торможения. 
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     

Rou,L 0,2
L 0

L
Re

b




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Параметр Г задается в виде функции текуще-
го числа Рейнольдса TrRe , характерного для те-
чения газа в пограничном слое. В данной работе 
для этой цели используется формула вида: 

   2

0, 0;
3 2 , 0,1 ;

1, 1;

 
     
  

 (19) 

 

Tr Tr,1

Tr,2 Tr,1

.
Re Re
Re Re


 


 (20) 

Здесь индексы 1 и 2 относятся к значениям 
числа Рейнольдса, ограничивающим положение 
так называемой «переходной области» на по-
верхности тела. 

Для расчета критических чисел Рейнольдса Re1 
и Re2 использовались формулы из работ [13, 14]: 

 0,7
1 ;Re min 215 / ,300d  (21) 

 

 

Free

Rou,Tr mm
w w

w

./ 0,1 1 0,25

d R
b

G G 
 



 

 
     

 

 (22) 

 2 1Re 2 Re 1 2 1     

  Effsin max 0, .     
(23) 

Здесь FreeR  – отношение кинетической энер-
гии свободной турбулентности в набегающем 
газовом потоке к кинетической энергии этого 
потока, считающееся в данной работе равным 
нулю; 

wG  – массовая скорость вдува газа в погра-
ничный слой, измеренная в долях от коэффици-
ента теплообмена на непроницаемой стенке. 

Eff  – эффективный угол атаки, под которым 
понимается угол между вектором скорости ле-
тательного аппарата и плоскостью, касательной 
к поверхности клина. 

При проведении всех расчетов в данной ста-
тье принимались следующие допущения: 

– размер шероховатости стенки ΔL по отно-
шению к усилению конвективного теплообмена 
в ламинарном пограничном слое равен ΔT; 

– размер шероховатости стенки ΔTr по отно-
шению к месторасположению переходной обла-
сти на поверхности изделия равен ΔT√2π; 

– шероховатость стенки в части ее влияния, 
как на месторасположение переходной области 
на поверхности изделия, так и на усиление кон-
вективного теплообмена принята равной ΔT = 
= 40 мкм. 

Расчет уноса материала  
В данной публикации используется методика 

расчета скорости абляции углерода Ю.Д. Пчел-
кина [15] с параметрами скорости окисления из 
работы [16]. Расчет проводится в квазистацио-
нарной постановке. Режим окисления принима-
ется диффузионным. Уравнение теплового ба-
ланса на теплонепроницаемой стенке записыва-
ется в форме: 

   
 

h,im Blow Abl 00 w,Air

4
w w Abl w C

/

/ .

A G L h h

T G Q L dh



 

    

      
 (24) 

Где: 
h,imA  – коэффициент теплообмена на непро-

ницаемой стенке, кг/(м2с); 
AblG  – массовая скорость абляции материала, 

кг/(м2с); 
Blow  – коэффициент вдува паров материала 

в пограничный слой; 
00h  – энтальпия торможения набегающего 

потока воздуха, Дж/кг; 
w,Airh  – энтальпия воздуха при температуре 

стенки; 
w  – степень черноты стенки; 

 – константа Стефана – Больцмана, Вт/(м2К4); 
wT  – температура стенки, К; 

wQ  – тепловой эффект физико-химических 
превращений, протекающих на стенке, Дж/кг; 

C
sdh  – приращение энтальпии конденсиро-

ванного углерода при нагреве его от исходного 
состояния до температуры стенки Дж/кг; 

L – отношение массовых скоростей абляции и 
газификации УУКМ в данной работе принима-
ется равным 1, так как в данной работе делается 
допущение о пренебрежимо малом вкладе эро-
зии в процесс абляции УУКМ. 
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При этом для теплового эффекта физико-
химических превращений wQ , протекающих 
на стенке, используется его значение, равное 
31,4 МДж/кг. 

В свою очередь, для расчета приращения эн-
тальпии конденсированного углерода использу-
ется аппроксимационная зависимость, постро-
енная на базе информации, приведенной в рабо-
те [17]. 

Построение обгарной формы 
Для построения текущей обгарной формы 

клина используется прямой явный метод. Кон-
струкция рассматриваемого затупленного кли-
на условно подразделяется на два элемента: 
(цифры 1 и 2 на рис. 3). В процессе обгара рас-
четные узлы, расположенные на поверхности 
первого из них, перемещаются параллельно 
плоскости или оси тела, а узлы, расположенные 
на боковой поверхности клина, по нормали к ней. 
При необходимости, чтобы избежать разрыва 
профиля поверхности в области стыковки эле-
ментов проводится операция обеспечения вы-
пуклости формы путем отсечения лишнего 
материала элемента 1. Граница между первым 
и вторым элементами расположена на расстоя-
нии 20 см от передней точки клина вне области 
интенсивной абляции. 

 
Рис. 3. Перемещение узлов расчетной сетки 

Результаты расчетов 
На рис. 4 и 5 черным цветом изображены кри-

вые, которые соответствуют исходному профи-
лю подвергающегося обгару клина, синим – об-
гарным формам для варианта траектории с дви-
жением на высоте 30 км. Зеленые и красные 
кривые относятся к варианту траектории, со-
держащему «нырок» с полетом на высоте 20 км. 
При этом красная кривая изображает обгарную 
форму клина после 60 секунд полета на высоте 
20 км (τ = 85 с), а зелеными линиями приводятся 
расчетные обгарные формы клина в момент его 
возвращения на высоту 30 км (τ = 110 с) и спустя 
40 секунд полета (τ = 150 с). 

 
Рис. 4. Обгарные формы клина в момент τ = 110 для каждой 
траектории, и в момент τ = 85 с для траектории со снижением 
до 20 км 

 
Рис. 5. Обгарные формы клина в момент τ = 150 

Наиболее ярко изменения геометрии профи-
ля, вызванные обгаром, проявляются в области 
затупления.  

Заметно, что обгар, в условиях «нырка» на 
высоту 20 км, характеризуется тенденцией к об-
разованию выпукло-вогнутой формы. В окрест-
ностях точки торможения заметен несиммет-
ричный выступ. В его передней части различима 
плоская область, ориентированная перпендику-
лярно набегающему потоку. За ее пределами 
угол образующих к продольной оси в начале 
плавно возрастает, а затем на продолжительном 
участке принимает постоянное значение. 

Очевидно, что необходимым условием для 
образования подобной геометрии является нали-
чие области, где тепловые потоки, определяю-
щие скорость абляции, не уменьшаются, а напро-
тив возрастают по мере удаления от точки тор-
можения. Поскольку с изменением формы тела, 
изменяются и влияющие на скорость абляции 
условия течения, представляет интерес рассмот-
реть динамику тепловых потоков в различные 
моменты времени. 
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На рис. 6–11 сплошными линиями приведены 
графики зависимости коэффициента теплооб-
мена A на непроницаемой стенке от криволи-
нейного расстояния от начала образующей S 
в моменты времени τ = 25, 85, 110 с. Пунктир-
ными линиями приведены значения давление P, 
обезразмеренного путем его отнесения к ρ∞V∞

2, 
где ρ∞ – плотность набегающего потока, а V∞ – 
его скорость. 

При этом, здесь и ниже используется следу-
ющая цветовая маркировка графиков: красные 
и зеленые кривые относятся соответственно 
к подветренной (нижней) и наветренной (верхней) 
сторонам клина для варианта расчета с траекто-
рией, включающей нырок. Синие и фиолетовые 
кривые относятся к подветренной и наветренной 
сторонам клина, подвергающегося обтеканию 
в условиях полета на высоте 30 километров. 

Точки начала турбулезации пограничного 
слоя отмечены маркером в форме ромба, точки, 
в которой течение становится полностью турбу-
лентным – маркером в форме квадрата.  

 
Рис. 6. Коэффициент теплообмена (A) и обезразмеренное давле-
ние (P) на подветренной стороне клина в момент времени τ = 25 с 

 
Рис. 7. Коэффициент теплообмена (A) и обезразмеренное давле-
ние (P) на наветренной стороне клина в момент времени τ = 25 с 

Хорошо заметно, что в момент τ = 25 с, когда 
заканчивается снижение и начинается горизон-
тальный участок траектории, давление на по-
верхности плавно уменьшается от точки тормо-
жения до сопряжения затупления и клина, где 
принимает постоянное значение, определяемое 
углом образующей к потоку. Коэффициент теп-
лообмена снижается по мере удаления от точки 
торможения в ламинарной области пограничного 
слоя, а затем резко возрастает в следствие тур-
булизации течения, после чего опять уменьша-
ется по мере возрастания толщины погранслоя.  

При этом, максимальные значения коэффици-
ента теплообмена одинаковы для наветренной и 
подветренной стороны, но наблюдаются на раз-
ном расстоянии от начала образующей, так как 
ламинарная область течения в след за точкой тор-
можения смещается на подветренную сторону тела. 

Аналогичная картина наблюдается для вари-
анта траектории без нырка, однако, величины 
коэффициента теплообмена значительно ниже, а 
значения числа Рейнольдса, соответствующие 
ламинарно-турбулентному переходу из-за 
меньшей плотности среды на высоте 30 кило-
метров, достигаются на большем расстоянии от 
точки торможения, где толщина пограничного 
слоя выше.  

Ламинарно-турбулентный переход в более 
холодной области потока с развитым погранич-
ным слоем не способен оказывать определяю-
щее влияния на обгарную форму. 

За пределами скругления коэффициенты теп-
лообмена на подветренных поверхностях ожида-
емо выше, чем на наветренных. При этом с умень-
шением высоты полета до 20 км коэффициент 
теплообмена на подветренной стороне возраста-
ет на большую величину, чем на наветренной. 

 
Рис. 8. Коэффициент теплообмена (A) и обезразмеренное давле-
ние (P) на подветренной стороне клина в момент времени τ = 85 с 
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Рис. 9. Коэффициент теплообмена (A) и обезразмеренное дав-
ление (P) на наветренной стороне клина в момент времени 
τ = 85 с 

В следствии обгара происходит утрата сим-
метричности профиля клина и образование 
выступа, что изменяет картину течения. В лами-
нарной области течения, вблизи точки торможе-
ния на поверхности образуется зона, выглядя-
щая как уплощенная передняя поверхность вы-
ступа, где давление практически не изменяется 
с удалением от точки торможения. 

На уплощенной передней поверхности вы-
ступа величины скорости газа и коэффициента 
теплообмена практически не изменяются, а зна-
чит скорость уноса материала и кривизна по-
верхности остаются постоянными. Затем, в об-
ласти расположенной на границе передней по-
верхности выступа происходит быстрое падение 
давление и разгон потока, начинается турбу-
лизация погранслоя. Далее, на участке высту-
па с постоянным углом образующей, давление 
постоянно. За пределами выступа давление па-
дает до точки сопряжения сферы и конуса. 

По мере образования выступа область пере-
хода ламинарного течения в турбулентное сме-
щается ближе к точке торможения. При этом 
условия разрушения материала на уплощенной, 
в следствие абляции, передней поверхности вы-
ступа, где течение ламинарное, а давление близ-
ко к давлению торможения, отличаются от усло-
вий на остальной поверхности тела. 

Очевиден вывод, что значительное влияние 
на обгарную форму тела оказывает положение 
области перехода ламинарного течения в турбу-
лентное. Турбулентность течения определяется 
числом Рейнольдса, которое в рассматриваемой 
постановке является функцией криволинейного 

расстояния (S) от точки торможения. Положение 
точки торможения в свою очередь зависит от 
угла атаки. 

 
Рис. 10. Коэффициент теплообмена (A) и обезразмеренное дав-
ление (P) на подветренной стороне клина в момент времени 
τ = 110 с 

 
Рис. 11. Коэффициент теплообмена (A) и обезразмеренное 
давление (P) на наветренной стороне клина в момент времени 
τ = 110 с 

После завершения «нырка» и возвращения, 
подвергавшегося обгару на высоте 20 км клина 
на высоту 30 км, область ламинарно-турбулент-
ного перехода занимает положение, где она рас-
полагалась до начала снижения. При этом, она 
оказывается дальше от точки торможения, чем 
находилась бы в случае непрерывного полета на 
высоте 30 км. 

Максимальные значения коэффициента теп-
лообмена наблюдаются на границе уплощенной 
передней поверхности выступа, где происходит 
быстрое ускорение потока. При этом из-за по-
ложения точки торможения на подветренной 
стороне оно оказывается в полтора раза дальше 
от начала образующей, чем на наветренной. 
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Выводы 
– Определяющее влияние на обгарную фор-

му тела оказывает положение области перехода 
ламинарного течения в турбулентное. Турбули-
зация течения в рассматриваемых условиях счи-
тается зависящей от расстояния до точки тор-
можения и высоты полета. 

– При условиях движения тела в атмосфере 
Земли, приводящих к образованию выступа, 
условия на его лобовой поверхности сильно от-
личаются от остальных участков клина.   

– При полете с углом атаки обгарная форма 
теряет симметричность, так как выступ в след за 
точкой торможения смещается на подветренную 
сторону тела. 

– Выступ может существовать длительное 
время после исчезновения условий, приведших 
к его формированию.  

Заключение 
Показано, что в рассмотренных условиях 

обтекания затупленных клиньев унос материа-
ла приводит к значительному изменению их 
геометрии, что должно приводить к кардиналь-
ному изменению их аэродинамических харак-
теристик [18], что подлежит обязательному уче-
ту в процессе проектирования изделий РКТ. При 
расчете траекторий и проектировании систем 
управления требуется принимать во внимание 
несимметричность обгарной формы и возраста-
ющее аэродинамическое сопротивление на ко-
нечном участке полета. 
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