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Рассмотрен способ снижения потерь на лобовое сопротивление при полёте высокоскоростного летатель-

ного аппарата за счёт инжекции газа в новых изобарических режимах, что может также снизить нагрев по-
верхности аппарата. Проведён цикл аналитических исследований и математического моделирования. Впер-
вые разработана и испытана в аэродинамической трубе система обеспечения изобарического режима инжек-
ции. Результаты указывают на реализуемость и эффективность изобарических режимов активного воздейст-
вия на поток. Приводится пример расчёта по разработанным комплексным моделям, в котором сравниваются 
аппараты с системой снижения лобового сопротивления и с твердотопливным двигателем; использование 
изобарических режимов позволило уменьшить стартовую массу аппарата примерно вдвое.
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The paper deals with a method of
ification of the airflow with injection of light gas with 
ing load. Analytical and numerical researches
modes implementation is created and tested
possibility of realization of the isobaric modes of
the isobaric modes to reduce the aerodynamic drag of a high speed 
the launch mass of the vehicle as compared with a vehicle with a solid propellant engine.
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Введение.
Изобарические режимы активного воздействия 

на высокоскоростной поток 

Во многих странах ведутся напряженные работы 
по созданию высокоскоростных летательных аппара-
тов (ВЛА) с прямоточными воздушно-реактивными 
двигателями (ПВРД). Использование кислорода воз-
духа как окислителя резко снижает массу горючего по 
сравнению с ракетами, то есть в конечном счёте стар-
товый вес ЛА и стоимость высокоскоростного полёта.
Однако разработка ВЛА сталкивается со значи-

тельными трудностями. При постоянной скорости 
горизонтального полета ВЛА на преодоление лобо-
вого сопротивления уходит основная часть энергоре-
сурсов, что диктует необходимость его радикального 
снижения. Ограничение аэродинамического нагрева 
поверхности, особенно интенсивного в носовой час-
ти ВЛА, также существенно для обеспечения оби-
таемости и даже работоспособности приборов и аг-
регатов, поскольку на охлаждение тратится значи-

тельная масса топлива.
Для того чтобы решить проблему снижения аэро-

динамического сопротивления при высокоскорост-
ном полёте, выдвигались различные варианты актив-
ного воздействия на поток. После ряда относитель-
ных неудач были предложены многообещающие 
пути преодоления указанной трудности, связанные с
реализацией изобарических режимов активного воз-
действия [1−6].  
Согласно этой концепции, реализация эффектив-

ных режимов зависит от формирования перед дви-
жущимся телом протяжённой области, в которой 
практически выравнивается давление, причём на 
весьма низком уровне. Этого можно достичь либо 
при профилированном лучевом (электронный пучок,
лазер...) нагреве до плазменного состояния набегаю-
щего воздуха перед ВЛА (рисунок 1), либо при ин-
жекции газа из протяжённого устройства на носу 
ВЛА.

Рис. 1. Реализация изобарического режима активного воздействия при формировании протяжённого канала 
с плазмой воздуха: 1 − покоящийся воздух; 2 − область энерговыделения; 3 − нагретый канал с плазмой воздуха;

4 − движущееся тело; I − увеличенный фрагмент канала А, II − его поперечное сечение.
Стрелками обозначены скорости в лабораторной системе координат 

Fig. 1. Implementation of isobaric mode of active flow modification at formation of long channel with air plasma: 
1 – steady air; 2 – energy input zone; 3 – heated channel with air plasma; 4 – moving body; 

I - enlarged part А of the drawing, II – its cross section. Arrows denote the velocity in the laboratory system of coordinates 
 

4 3 2A 1

I II 
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Достаточным условием формирования изобари-
ческой зоны является обеспечение высокой скорости 
звука:

B
S

k T
v

m
γ

= , (1) 

 
где vs – скорость звука; γ – показатель адиабаты; kB −
постоянная Больцмана; T – температура; m – масса 
молекулы, т.е. среды с высокой температурой T
и/или малой молекулярной массой. Если скорость 
потока v∞ < vs, то течение там будет дозвуковым, и
выравнивание давления должно происходить авто-
матически. В результате снижается давление на но-
совую часть аппарата, определяющее волновое со-
противление.
В случае профилированного энерговыделения пе-

ред телом (скорость звука увеличивается при нагреве 
воздуха) этот класс режимов вначале был предсказан 
аналитически, затем были сформулированы достаточ-
ные условия, и наконец его существование было дока-
зано с помощью математического моделирования 
[7−10]. В проведённых расчётах было получено мно-
гократное (10…25 раз и более) уменьшение лобового 
сопротивления и многократное (в 2…5 и более раз)
снижение энергозатрат на полёт не только по сравне-
нию с затупленной, но и заострённой, оптимизиро-
ванной формой обтекаемого тела без активного воз-
действия. При этом должны были существенно сни-
жаться энергозатраты на высокоскоростное движение,
уменьшаться начальная масса летательного аппарата,
увеличиваться скорость и дальность полета. На сле-
дующем этапе работ этот класс режимов был расши-
рен до профилированного вдува лёгкого газа перед 
телом (скорость звука повышается и из-за нагрева, и
из-за малой молекулярной массы), после чего с помо-
щью вычислений также было получено предваритель-
ное свидетельство правильности теоретических по-

строений [11]. Анализ движения «плазменных тел»
[12, 13] показал реализацию в экспериментах режимов 
течения, близких к рассматриваемым.
Необходимо отметить, что формирование изоба-

рической области перед носовой частью ЛА не 
должно быть связано с инжекцией из ЛА в направле-
нии вперёд предварительно нагретой сплошной сре-
ды – плазмы или газа, – иначе происходит локальное 
повышение давления и формируется описанная в
[14] газодинамическая структура, при которой ради-
кального снижения лобового сопротивления не по-
лучается. Ударная волна формируется и перед не-
достаточно вытянутой, например квазисферической,
зоной энерговыделения, которая обтекается холод-
ным газом почти как твердое тело (ограниченная 
эффективность такого воздействия была неодно-
кратно показана) [14].  
Степень проработки соответствующих техниче-

ских решений недостаточна. Так, слабо изучены ра-
бочие процессы, экспериментально не подтверждена 
реализуемость построенных аналитически газодина-
мических и плазмодинамических структур, не про-
работаны аспекты, связанные с аэродинамическим 
нагревом, не рассмотрена совместимость с другими 
подсистемами ВЛА, в том числе по массогабарит-
ным характеристикам.
Этим вопросам посвящена данная работа.

О снижении аэродинамического нагрева 
высокоскоростного летательного аппарата 
при изобарических режимах инжекции 

Рассмотрим аспекты применения активного воз-
действия в варианте с инжекцией газа, связанные с
тепловой нагрузкой на стенки.
Во всех случаях реализации изобарического ре-

жима в этом варианте формировалась следующая 
структура течения (рис. 2).  

 

Рис. 2. Структура течения в изобарическом режиме при инжекции газа:
1 – летательный аппарат; 2 – изобарическая зона с инжектированным газом; 3 – ударная волна; 4 – ударно-сжатый газ;

5 – область перемешивания газа с воздухом 
Fig. 2. Isobaric mode flow structure at gas injection: 

1 – aircraft; 2 – isobaric zone with injected gas; 3 – shock wave; 4 – compressed gas; 5 – zone of mixing of gas and air 
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Зона, занимаемая инжектированным газом, гра-
ничит с обтекающим высокоскоростным потоком 
воздуха по поверхности с прямолинейной образую-
щей (плоскость в плоском случае, конус в осесим-
метричном). При рассматриваемых условиях эта по-
верхность контактного разрыва размывалась относи-
тельно слабо, хотя применяемый малодиссипатив-
ный метод расчета и расчетные сетки позволяли вы-
числять формирование как крупных, так и относи-
тельно мелких вихрей; в частности, в любом случае 
решалась трёхмерная задача с примерно 10-ю сеточ-
ными слоями в направлении третьей координаты, что 
не позволяло проявиться известному эффекту стаби-
лизации двумерных сверхзвуковых контактных раз-
рывов.
Указанная образующая проходила через окрест-

ность критической точки С на протяженной структу-
ре на носу, и через окрестность точки А лобовой час-
ти аппарата, наиболее удаленной от оси (плоскости)
симметрии так, что формировалось подобие обтека-
теля. Геометрические характеристики «газового об-
текателя» определяются практически только геомет-
рией аппарата, а именно, координатами точек С и А
(точнее, точки А’, отстоящей от А на небольшую 
толщину потока газа, постоянно выходящего из зо-
ны, занимаемой инжектированным газом).  
В результате взаимодействия высокоскоростного 

потока воздуха и «газового обтекателя» формирова-
лась ударная волна, по характеристикам практически 
такая же, как и при обтекании твердого тела анало-
гичной геометрии.
Угол β наклона ударной волны к потоку опреде-

ляется в таком случае трансцендентным соотноше-
нием вида [15] (здесь и далее характеристики потока 
с индексом 1 обозначают характеристики за ударной 
волной, с индексом ∞ − в потоке): 
 

2 2

2 2

sin 1
tg ctg

11 sin
2

M

M

∞

∞

β −
α = β

γ + + − β  

, (2) 

 
где α – угол A’CO; М∞ – число Маха набегающего 
потока.
Давления в потоке р∞ и за косой ударной волной 

р1 связаны соотношением 

2 2

1

2 sin 1
1 1

M
p p ∞

∞

 γ β γ −
= − 

γ + γ + 
. (3) 

 
Соотношение для температур:

( )( )

( ) ( )

2 2
1 1

2

2 2
1

2 sin 1

2 1 / 1
sin

T T M

M

∞= γ β − γ − ×

 
× − γ − γ − 

β 

. (4) 

 
Давление за косой ударной волной примерно 

равно давлению во всей изобарической зоне р1 = рi и

давлению на стенки летательного аппарата при ин-
жекции. Сила лобового сопротивления при полёте 

i i vP p F= , (5) 
 

где Fv − площадь поперечного сечения аппарата.
Конвективный тепловой поток на лобовую часть 

аппарата отсутствует: через всю эту поверхность 
происходит инжекция, и температура поверхности 
равна температуре газа над поверхностью.
Конвективный тепловой поток при высокоскорост-

ном обтекании определяется процессами в тонких по-
гранслоях, которые трудно описывать в одном расчете 
совместно с общим течением. Поэтому часто в совре-
менных вычислениях моделируют макроструктуру 
течения без достаточно подробного описания погранс-
лоев, а тепловой поток определяют по полученным 
результатам вычислений из аналитических выражений.
Для локального коэффициента теплоотдачи q при 

обтекания тела имеются полуэмпирические соотно-
шения, которые подходят и для высокоскоростного 
течения при определении зависящих от температуры 
свойств среды при Т = Т* (Т* − температура восста-
новления) [16]:  
 

( )r wq T T= α − , (6) 
 
где 

( )2
1

1
2r

T
T T rM

∗

δ δ

 γ −
 = +
 
 

; (7) 

 
– при ламинарном погранслое 

( ) ( ) 1/ 2 2/30, 325 Re Prl p xC T T v∗ ∗ − −
δα = α = ρ ; (8) 

 
– при турбулентном погранслое 

1/5 2/30, 029 ( ) ( ) Re Prt p xC T T v∗ ∗ − −
δα = α = ρ ; (9) 

 
где 

( )
Rex

v x
v T

δ

∗
= . (10) 

 
Здесь Tr − температура восстановления; r − коэффи-
циент восстановления температуры, r = 0,9;  Tw −
температура стенки; Mδ − число Маха в потоке на 
внешней границе погранслоя; Rex − число Рейнольд-
са; Pr − число Прандтля; vδ − скорость на внешней 
границе погранслоя; х − координата вдоль поверх-
ности; Cp(Т*) − теплоёмкость; ρ(Т*) − плотность; ν
(Т*) − вязкость; γ(Т*) − показатель адиабаты в потоке,
− вычисляемые при определяющей температуре Т*:

( )0, 22
2

w
r

T T
T T T∗ δ

δ

+
= + − , (11) 
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Tδ − температура в потоке на внешней границе по-
гранслоя.
В случае инжекции газа с характерными для рас-

сматриваемых систем дозвуковыми скоростями тем-
пература стенки в области инжекции, т.е. на всей 
лобовой поверхности, соответствует температуре 
газа, а тепловой поток практически отсутствует. Из 
изобарической области газ попадает в область у бо-
ковой стенки, где значения параметров вне погранс-
лоя определялись на основе результатов вышеприве-
денных вычислительных экспериментов.
Для сравнения рассматривался также случай, ко-

гда на лобовой части аппарата не было устройства 
инжекции газа.
Температура стенки Tw зависит как от обсуждав-

шегося выше аэродинамического нагрева, так и от 
интенсивности её охлаждения. Особый интерес 
представляет случай термоизолированной стенки,
когда охлаждение происходит только за счет тепло-

вого излучения в сторону потока. Тогда Tw определя-
ется из уравнения:

( ) 4
r w wT T k Tα − = σ , (12) 

 
где σ – постоянная Стефана-Больцмана; κ – степень 
черноты.
Следует отметить, что при высокоскоростном об-

текании без инжекции сильнее всего обычно нагре-
вается окрестность критической точки. Для того что-
бы уменьшить там тепловые потоки, прибегают к
специальным мерам, в том числе к затупленным 
формам передней части аппарата, локальной инжек-
ции газа, локальному охлаждению и пр. В данной 
работе указанные эффекты не рассматриваются, вы-
числение тепловых потоков и температур начинается 
вне ближайшей окрестности критической точки.
Результаты вычислений по вышеприведенным 

соотношениям представлены на рисунках 3 и 4. 
 

Рис. 3. Тепловые характеристики поверхности по 
образующей вдоль потока с М∞ = 4 (х = 0 – критическая 
точка, х = 0,9 м − переход лобовой части в боковую):  
а − температура теплоизолированной стенки с κ = 1
без инжекции; б − тепловой поток аэродинамического 
нагрева для теплоизолированной стенки с κ = 1 без 

инжекции; в − тепловой поток аэродинамического нагрева 
для стенки с Tw = 700 K без инжекции; г – температура 

теплоизолированной стенки с κ = 1 с инжекцией 
Fig. 3. Thermal characteristics of vehicle’s surface along the 

airflow with Mach number М∞ = 4 (х = 0 – critical point,  
х = 0.9 m – meeting of frontal and lateral surfaces):  

а – temperature of thermally isolated wall with κ = 1 without 
injection; б – aerodynamic heat flow on thermally isolated wall 
with κ = 1 without injection; в − aerodynamic heat flow on wall  
with Tw = 700 K without injection; г – temperature of thermally 

isolated wall with κ = 1 with injection 

 
Рис. 4. Тепловые характеристики поверхности по 

образующей вдоль потока с М∞ = 10 (х = 0 – критическая 
точка, х = 0,9 м − переход лобовой части в боковую): 
а − температура теплоизолированной стенки с κ =1 без 
инжекции; б − тепловой поток аэродинамического нагрева 
для теплоизолированной стенки с κ =1 без инжекции;

в – температура теплоизолированной стенки 
с κ = 1 с инжекцией; г – тепловой поток аэродинамического 
нагрева для теплоизолированной стенки с κ = 1 с инжекцией 

Fig. 4. Thermal characteristics of vehicle’s surface along  
the airflow with Mach number М∞ = 10 (х =0 – critical point, 

х = 0.9 m – meeting of frontal and lateral surfaces):  
а – temperature of thermally isolated wall with κ = 1

without injection; б – aerodynamic heat flow on thermally isolated 
wall with κ = 1 without injection; в − temperature of thermally 

isolated wall with κ = 1 with injection; г – aerodynamic heat flow 
on thermally isolated wall with κ = 1 with injection 

На рисунках видно, что при обычном высокоско-
ростном обтекании ламинарно-турбулентный пере-
ход происходит в носовой части аппарата, причем в

большей части погранслоя течение турбулентно. Те-
пловые потоки при этом максимальны в области ла-
минарно-турбулентного перехода на лобовой части 
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аппарата, они быстро нарастают с увеличением M∞.
В случае теплоизолированной поверхности темпера-
тура также максимальна на лобовой части, она меня-
ется от 750…800 К при M∞ = 4 до 2 100…2 200 К при 
M∞ = 10. При принудительном охлаждении стенок до 
температуры Tw = 500 …700 К снимаемые тепловые 
потоки при рассматриваемых параметрах сильно 
зависят также от Tw.
С учетом того, что инжекция стабилизирует тем-

пературу лобовой части поверхности ЛА на более 
низком уровне (в данных примерах 453 К), можно 
сделать вывод – при энергетически эффективных 
режимах одновременно осуществляется защита ло-
бовой части аппарата от перегрева.
Кроме того, тепловые потоки на боковую поверх-

ность аппарата при инжекции ниже, чем без инжек-
ции. Это связано с тем, что с поверхностью контак-
тирует легкий газ, для которого меньше и число Ма-
ха, и аэродинамический нагрев. Особенно значи-
тельно относительное охлаждение боковых стенок 
при высоких значениях M∞, т.е. где оно требуется 
больше всего: например, когда M∞ = 10, при инжек-
ции температура стабилизируется на уровне 
850…875 К, а без нее достигает 1 300 К.
Таким образом, температура носовой и лобовой 

части ВЛА стабилизируется на независимо выбирае-
мой температуре инжектируемого газа, а на боковой 

части температура заметно снижается за счёт посту-
пления газа в пограничный слой. Следовательно, при 
применении энергетически эффективных изобариче-
ских режимов инжекции не только уменьшается аэ-
родинамическое сопротивление и экономится горю-
чее, но и значительно облегчаются задачи обеспече-
ния теплового режима аппарата.

Математическое моделирование энергетически 
эффективных режимов перед носовой частью 

Реализуемость и эффективность изобарических 
режимов активного воздействия подтверждается вы-
числительными экспериментами.
Рассмотрим ВЛА с плоской симметрией (с клино-

видными формами как носовой и лобовой частей ВЛА,
так и с клиновидным газовым телом). Вычислительные 
эксперименты в трёхмерной нестационарной постанов-
ке показали, что течение близко к двумерному, а трёх-
мерные эффекты несущественны. Ниже показаны ре-
зультаты расчёта в нестационарной постановке в пред-
положении плоской симметрии ВЛА. Математическая 
постановка для числа Маха потока М∞ = 6 и инжекции 
несколько нагретого гелия показана на рисунке 5. Сис-
тема уравнений Навье-Стокса решалась с усреднением 
по Рейнольдсу (RANS) с q-ω моделью турбулентности 
с учётом сжимаемости.

Рис. 5. Постановка задачи при М∞ = 6
Fig. 5. Problem statement for М∞ = 6
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На рисунках 6–10 представлены результаты рас-
чёта с помощью программного комплекса ANSYS-
CFX; вычисления, проведённые по той же постанов-
ке, с помощью разностных схем 7-го порядка точно-
сти по пространственным и 4-го по временной коор-
динате показали аналогичные результаты.
Расчёты демонстрируют образование заполненной 

гелием изобарической зоны, давление в которой ме-
няется в пределах ±5 % и соответствует рассчитанно-
му по трансцендентным соотношениям для геометрии 
формирующегося «газового тела». Температура в изо-

барической зоне равна температуре инжекции, скоро-
сти относительно ВЛА невелики и везде существенно 
меньше локальной скорости звука. В данном случае 
структура контактного разрыва с высокоскоростным 
сдвиговым течением на границе «газового тела» слабо 
выражена: она в основном проявляется в локальных 
вариациях давления и некотором росте температуры 
(примерно на 100 К). Обтекание «газового тела» при-
водит к внешней картине течения, аналогичной обте-
канию твёрдого клина.

Рис. 6. Пространственное распределение давления, Па. Расчет при М∞ = 6, момент времени t = 0,157·10-1 с
Fig. 6. Spatial distribution of pressure, Pa. Mach number М∞ = 6, time t = 0.0157 s 

 

Рис. 7. Пространственное распределение массовой доли воздуха. Расчет при М∞ = 6, момент времени t = 0,157·10-1 с
Fig. 7. Spatial distribution of mass fraction of air. Mach number М∞ = 6, time t = 0.0157 s 
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Рис. 8. Пространственное распределение плотности, кг/м3. Расчет при М∞ = 6, момент времени t = 0,157·10-1 с
Fig. 8. Spatial distribution of density, kg/m3. Mach number М∞ = 6, time t = 0.0157 s 

 

Рис. 9. Пространственное распределение скорости, м/с. Расчет при М∞ = 6, момент времени t = 0,157·10-1 с
Fig. 9. Spatial distribution of velocity, m/s. Mach number М∞ = 6, time t = 0.0157 s 

 

Рис. 10. Пространственное распределение температуры, К. Расчет при М∞ = 6, момент времени t = 0,157·10-1 с
Fig. 10. Spatial distribution of temperature, K. Mach number М∞ = 6, time t = 0.0157 s 
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Таким образом, как показывают вычисления, при 
указанных выше условиях инжекции действительно 
формируется газодинамическая структура, качест-
венно и количественно близкая к аналитической.

Экспериментальная реализация 
изобарических режимов 

Математическое моделирование не может полно-
стью заменить физические эксперименты: действи-
тельно, в принципе возможно, что математическая 
модель не учитывает какой-либо важный аспект, и
предсказанная структура окажется нереализуемой 
или неустойчивой. Для того, чтобы доказать сущест-
вование многообещающих изобарических режимов 
активного воздействия, впервые была создана физи-
ческая модель системы их реализации и проведены 
её экспериментальные исследования.
В этих целях использовалась аэродинамическая 

труба МГТУ им. Баумана. Физическая модель систе-
мы реализации изобарических режимов активного 
воздействия, изображённая на рисунке 11, разрабаты-
валась и создавалась в МАТИ. Был выбран вариант 
преимущественно плоской симметрии модели ВЛА.

Рис. 11. Собранная модель в рабочей части 
аэродинамической трубы 

Fig. 11. Assembled model in the work section of the wind tunnel  
 

Внутренняя полость короба модели представляет 
собой замкнутый объём с системой перегородок,
снабжённых смещёнными друг относительно друга 
вертикальными сквозными пазами для торможения 
потока втекающего рабочего газа и преобразования 
его кинетической энергии во внутреннюю энергию и
статическое давление. Верхняя часть модели имела 
протяженную узкую носовую часть, через пористую 
поверхность которой (многослойную сетку) осуще-

ствлялась инжекция в соответствии с разработанны-
ми ранее принципами реализации изобарических 
режимов. Нижняя часть модели имела классическую 
форму клина и обтекалась без инжекции высокоско-
ростным потоком в обычном режиме. При этом по-
перечные размеры частей и углы наклона лобовых 
поверхностей были одинаковы, что позволяло срав-
нивать обтекание в изобарическом режиме с обыч-
ным обтеканием клиновидной модели в любой мо-
мент времени и учитывать таким образом нестацио-
нарность реального потока. Следует отметить, что 
из-за сверхзвукового характера потока газодинами-
ческие процессы в окрестностях верхней и нижней 
частей модели протекали независимо друг от друга.
В применявшемся аэродинамическом тракте 

давление в потоке составляло 0,072·105 Па. Темпе-
ратура невозмущённого потока T∞ = 83 К, а ско-
рость v∞ = 671 м/с. Так как течение в изобарической 
области дозвуковое, то адиабатическое течение газа 
в тракте инжекции приводит к тому, что температура 
газа (воздух) при инжекции Tg0 равна его начальной 
температуре (порядка 300 К).  Таким образом, его 
плотность при инжекции молекул со средней массой 
m = 29 у.а.е.м.

0 3
0

0

0,185  /g
g

B g

mp
кг м

k T
ρ = = . (13) 

 
В соответствии с результатами вычислений, про-

ведённых по вышеуказанным методикам, расход ин-
жектируемого газа определяется необходимостью 
обеспечения нормальной к поверхности скорости 
инжектируемого газа над сеткой vg0 = 85 м/c. При 
vg0 = 50 м/c изобарическая область формировалась 
над большей частью передней поверхности, но на её 
части, близкой к месту перехода к боковой поверхно-
сти, уже наблюдалась ударная волна и значительное 
повышение давления. Ещё меньшие расходы приво-
дят к тому, что изобарический режим не реализуется.
Ширина сетки созданной физической модели 

H = 0,21 м, а её длина L = 0,15 м. Таким образом,
номинальный массовый расход в тракте 

0 0' 0,5  /g gM HLv кг с= ρ = . (14) 
 

Была проведена серия экспериментов. Первый из 
них окончился разрушением стальной сетки ввиду 
силы трения высокоскоростного потока воздуха о её 
поверхность. Контакт высокоскоростного потока с
сеткой произошёл из-за того, что вовремя не сработа-
ла система инжекции в модель, и последняя подвер-
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глась воздействию потока воздуха п
жиме обтекания. Это показывает, в ч
тельность силы трения при высокоскоростн
кании. Напомним, что сама идея применения 
рических режимов для снижения аэродинамического 
сопротивления при высокоскоростном 
с избавлением от сил трения на лобовой 
частях обтекаемого тела – путём оттеснения 
скоростного потока воздуха от сетки 
ции. Это и позволяет удлинить носовую 
та так, чтобы снизились силы, связанные 
ским давлением на переднюю часть поверх
Отметим, что сила давления также 

начальные моменты работы аэродинамической 
бы модель испытывала заметные (несколько 
метров) упругие деформации.
Для проведения дальнейших экспериментов 

струкция модели была доработана в

Рис. 12. Теневая фотография для t = 27 с
и высокоскоростного потока (вихревая п

Fig. 12. Shadow photograph for t = 27 s
and high speed air flow

По результатам можно однозначно 
что в экспериментах реализован именно 
рический режим инжекции, который 
аналитически и подробно исследован 
Об этом свидетельствует:
• наличие плоской границы раздела 

скоростного потока с инжектированным 
ревой полосы); 

• наличие одной ударной волны,
плоской (с точностью до несущественного 
затупления), соответствующей обтеканию 
тела» этой зоны с инжектированным 
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7,5·105 Па, температура менялась
примерно на 10 С. Обдувание 
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В соответствии с характерными 

(рис. 12−14), показания д
давления, находящихся на в
достаточно близки и составляют 
0,3·105 Па. Датчики статического 
нижней части модели показали 
0,45·105Па.

7 с: 1 – ударная волна; 2 – контактный разрыв на границе 
полоса); 3 – изобарическая зона с инжектированным газом;
: 1 – shock wave; 2 – contact velocity jump (vortex layer) on i
r flow; 3 – isobaric zone with injected gas; 4 – rarefaction wave
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Рис. 13. Временная зависимость значений статического давления, 105Па,
по показаниям датчиков (положения см. на эскизе) на верхней части модели;

кривая a – датчик 4 (ближний к лобовой поверхности модели); б – датчик 5; в − датчик 6 (ближний к критической точке)
Fig. 13. Temporal dependences of static pressure, 105 Pa, according to data of sensors on upper side of model  
(positions are shown on the draft): line a – sensor 4 (near wide part of model); б – 5; в – 6 (near critical point) 

 

Рис. 14. Временная зависимость значений статического давления, 105 Па, по показаниям датчиков (положения см. на эскизе)
на нижней части модели:

кривая a – датчик 1 (ближний к критической точке модели); б – датчик 2; в − датчик 3  
(ближний к лобовой поверхности). 

Fig. 14. Temporal dependences of static pressure, 105 Pa, according to data of sensors on lower side of model  
(positions are shown on the draft):  

line a – sensor 1 (near critical point); б – 2; в – 3 (near wide part of model) 
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Так как в данных экспериментах при классиче-
ском обтекании клина силы трения не измерялись, а
при изобарическом режиме они отсутствуют, то с
точки зрения эффективности системы снижения аэ-
родинамического сопротивления основной интерес 
представляют сравнительные измерения статическо-
го давления в верхней и нижней частях модели.
Видно, что измеренные значения статического 

давления в верхней части модели более чем в 1,5 
раза ниже, чем в нижней части. Это означает, что 
аэродинамическое сопротивление за счёт инжекции в
изобарическом режиме снижается ещё больше (в
этом режиме ещё дополнительно отсутствуют силы 
трения). 
Между значениями статического давления в раз-

ных точках верхней части имеются некоторые отли-
чия (± 5…10 %), что, в соответствии с вычислитель-

ными экспериментами, связано с относительно ма-
лой скоростью звука в зоне инжекции по сравнению 
со скоростью потока воздуха в аэродинамической 
трубе. При повышении температуры инжекции и/или 
применении газа с малой молекулярной массой эти 
различия снижаются. Однако указанные отличия 
относительно невелики, и зона может называться 
изобарической, тем более что сохраняются все эф-
фекты, приводящие к снижению аэродинамического 
сопротивления.
Важно проверить выполнение в эксперименте 

аналитических соотношений для эффективности сис-
темы снижения аэродинамического сопротивления.
Они основаны на зависимости между углом α накло-
на границы раздела зоны высокоскоростного потока 
с инжектированным газом и средним повышением П
давления в изобарической зоне pinj:

( )

( )

2

2
2

2 + 1( + 11 1 2 4
21arctg

2 1 1 1 + 1+ 1 1
2 2 2

k kk k kM
k kM

k kk k k M k
kM

 Π Π + −Π Π + −  − −   α =  
 Π Π + −   Π Π + − + + −      

. (15) 

 
Здесь Π = pinj/p∞, p∞ − статическое давление в вы-

сокоскоростном потоке; k − показатель адиабаты; М
– число Маха в высокоскоростном потоке.

Рис. 15. Сопоставление теоретических (кривая) и экспери-
ментальных (значки) зависимостей между П и α

Fig. 15. Comparison of theoretical (line) and experimental 
(crosses) dependences of П and α

Из рисунка 15 следует, что указанное соотноше-
ние выполняется в среднем с погрешностью порядка 
экспериментальной. Для нижней части модели неоп-
ределённость по эффективному углу α связана с за-
туплением клина (из-за применения защитной сетки)

и поворотом модели под действием высокоскорост-
ного потока, для верхней части модели – с криволи-
нейностью и размытым характером вихревой полосы 
на границе раздела зоны инжекции и высокоскоро-
стного потока. По П неопределённость связана с ко-
лебаниями давления в газгольдере, потоке и за удар-
ной волной. Отсюда следует, что в экспериментах 
получено качественное и количественное согласие с
развитыми ранее теоретическими положениями. Это,
в частности, значит, что если при почти предельно 
малом для рассматриваемого эффекта значении чис-
ла Маха М = 3,5 аэродинамическое сопротивление 
удалось уменьшить более чем в 1,5 раза, то при вы-
сокоскоростных полётах с М > 3,5 оно уменьшится 
многократно.
Итак, впервые в эксперименте реализованы изо-

барические режимы течения при профилированном 
активном воздействии, создана и испытана экспери-
ментальная модель системы снижения лобового со-
противления высокоскоростных летательных аппа-
ратов на основе реализации указанных энергетиче-
ски эффективных режимов. Результаты измерений 
качественно и количественно согласуются с предска-
занными аналитически и полученными численно.

Комплексная модель ВЛА с системой снижения 
лобового сопротивления,

основанной на изобарических режимах 

Практическая применимость развитых представ-
лений требует специального исследования, так как 
внешне привлекательная система могла бы потребо-
вать таких ресурсов или так воздействовать на дру-
гие подсистемы, что её применение оказалось бы 
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нецелесообразным или даже в принципе невозмож-
ным в реальном ВЛА.
В данной работе для демонстрации принципиаль-

ной возможности эффективного применения приве-
дённых выше режимов рассмотрен гипотетический 
летательный аппарат, построена его комплексная 
математическая модель, проведены расчёты выпол-
нения полёта и сравнение с ВЛА традиционной кон-
структивной схемы, выполняющим аналогичную 
задачу.
Из формулы Циолковского можно получить, что 

масса горючего для стартового комплекса пропор-
циональна конечной массе летательного аппарата, и
уменьшение лобового сопротивления позволяет сни-
зить массу всего стартового комплекса: при наличии 
системы снижения лобового сопротивления нет не-
обходимости компенсировать его тягой двигателя,
т.е. топливо ВЛА не понадобится, а запас газа, необ-
ходимый для выполнения аналогичных миссий, мо-
жет иметь меньшую массу. Таким образом, можно 
пропорционально уменьшить массу горючего для 
стартового комплекса, заменив двигатель системой 
снижения лобового сопротивления.
Однако интенсивная инжекция требует значи-

тельных запасов газа. Интересно, как применение 
системы снижения лобового сопротивления по-
влияет на стартовую массу летательного аппарата с
учётом массы конструкции, условий полёта, харак-
теристик заменяемого двигателя и пр. Некоторые 
предварительные оценки приведены в [14]; для их 
уточнения целесообразно более подробно провести 
комплексное математическое моделирование рабо-
чих и сопутствующих процессов при полёте ВЛА в
некоторой заданной миссии, подобное, например,
[17] и [18].  
Динамика полёта высокоскоростного летательно-

го аппарата и тепловые характеристики рассчитыва-
ются аналогично тому, как это было сделано в моде-
ли, описанной в [17] (с учётом различных парамет-
ров инжектируемого газа и воздуха). 
В ряде случаев из конструктивных соображений 

предпочтительна форма ВЛА, близкая к цилиндри-
ческой. Однако анализ показывает, что для примене-
ния системы снижения сопротивления на основе 
изобарических режимов предпочтительна много-
гранная форма. Такая (трёхгранная) форма выбрана в
данном примере. Носовая и задняя части представ-
ляют собой пирамиды, а центральная – призму; в их 
основаниях лежат правильные многоугольники.
Изменение массы летательного аппарата с твер-

дотопливным двигателем описывается формулой:

fueldM
m

dt
= − ; (16) 

 
аппарата с системой снижения лобового сопротивле-
ния – 
 

He
He

dM
m

dt
= − , (17) 

 
где m – расход горючего; mHe – расход инжектируе-
мого газа.
Расход горючего рассчитывается по формуле:

0fuel

engine

M
m

t
= , (18) 

 
где Mfuel0 – начальная масса топлива; tengine – время 
работы двигателя.
Расход инжектируемого газа рассчитывается сле-

дующим образом:

He He He Hem v L= ρ , (19) 
 
где ρHe, vHe, LHe – плотность, скорость и толщина слоя 
газа соответственно. Характеристики газа берутся в
точке перехода носовой части аппарата в централь-
ную, LHe считается равной 1/10 радиуса окружности,
вписанной в поперечное сечение центральной части 
аппарата.
Угол атаки в данном примере сохраняется посто-

янным. При инжекции трение в носовой части отсут-
ствует.
Газ из бака направляется на теплообменники, где 

он охлаждает высокотемпературные и низкотемпе-
ратурные узлы и агрегаты до допустимого уровня.
При этом газ нагревается и расширяется, что обеспе-
чивает экономию массы при сохранении требуемого 
объёмного расхода. Далее газ направляется в инжек-
торы и выпускается по секциям, которые при нену-
левом угле атаки должны находиться при разном 
давлении. Бортовой компьютер получает информа-
цию с датчиков температуры и давления от бака с
газом, приборов и узлов ВЛА, в том числе низкотем-
пературных и от выдерживающих высокие темпера-
туры, а также из объёмов газа в изобарических об-
ластях, контактирующих с высокоскоростным пото-
ком воздуха (по секциям). На основе этой информа-
ции он управляет потоками газа путём частичного 
или полного открытия и закрытия вентилей. При 
этом обеспечивается как приемлемый тепловой ре-
жим узлов и агрегатов ВЛА, так и нагрев рабочего 
газа и его расход по секциям с учётом изменяющего-
ся скоростного напора воздушного потока (при из-
менении высоты полёта и угла атаки). 
Баки для длительного хранения криогенных жид-

костей обычно выполняют в виде сосудов Дьюара.
Два сосуда расположены один в другом, и между 
ними создан вакуумированный промежуток. Такие 
сосуды должны каждый выдерживать перепад дав-
ления как минимум в одну атмосферу. Преимущест-
вом этих сосудов является малая теплопроводность 
и, как следствие, достаточно длительное хранение 
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криогенных жидкостей с малыми потерями, а недос-
татком – большой вес.
Для выполнения миссии, продолжающейся мину-

ты, в более длительном хранении нет необходимо-
сти, тем более что во время активной фазы работы 
системы обеспечения энергетически эффективных 
режимов происходит постоянный отбор массы в
жидком или газообразном виде, причём характерные 
перепады давления порядка и меньше атмосферы.
Поэтому более предпочтительным в данном случае 
представляется вариант с однослойным сосудом с
пористой теплоизоляцией, который может быть зна-
чительно легче сосуда Дьюара.
Вышеприведенная комплексная модель описыва-

ет аэродинамику высокоскоростного обтекания и
динамику движения рассматриваемых летательных 
аппаратов.
Представлены результаты трёх расчётов по ком-

плексной модели:
1) ВЛА с твердотопливным двигателем;
2) ВЛА с системой снижения лобового сопро-

тивления, когда погранслой у боковой части запол-
нен воздухом;

3) ВЛА с системой снижения лобового сопро-
тивления, когда погранслой у боковой части запол-
нен инжектируемым газом.
В действительности в погранслой у боковой по-

верхности аппарата попадает смесь воздуха и инжек-
тированного газа, и результаты для ВЛА с системой 
снижения лобового сопротивления должны нахо-
диться между результатами для 2 и 3 случаев.
На рис. 16−18 представлены расчёты для ВЛА,

имеющего следующие параметры: радиус описанной 
окружности сечения центральной части аппарата 
0,773 м; длина носовой части 0,81 м; длина цен-
тральной части 4,57 м; длина задней части 0,81 м;
длина инжектора 2,33 м. Масса горючего для аппа-
рата с двигателем составляет 646 кг; масса запаса 
инжектируемого газа для аппарата со снижением 
сопротивления 100 кг; температура воздуха 223 К;
температура инжектируемого гелия 1 000 К; угол 
атаки 3 градуса для аппарата с двигателем и 4 граду-
са для аппарата с инжекцией; эффективная толщина 
слоя инжектируемого газа (гелия) над центральной 
частью 0,04 м.

Рис. 16. Дальность полёта, м: 1 – аппарат с твердотопливным двигателем; 2 – аппарат с системой снижения лобового 
сопротивления, трение в погранслое рассчитывается по воздуху; 3 – аппарат с системой снижения лобового сопротивления,

трение в погранслое рассчитывается по гелию 
Fig. 16. Distance of flight, m: 1 – vehicle with solid propellant engine; 2 – vehicle with system of aerodynamic drag reduction, 
friction is calculated for boundary layer with air; 3 – vehicle with system of aerodynamic drag reduction, friction is calculated 

for boundary layer with injected gas 
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Рис. 17. Горизонтальная скорость полёта, м/с: 1 – аппарат с твердотопливным двигателем; 2 – аппарат с системой снижения 
лобового сопротивления, трение в погранслое рассчитывается по воздуху; 3 – аппарат с системой снижения лобового 

сопротивления, трение в погранслое рассчитывается по гелию 
Fig. 17. Horizontal velocity of flight, m/s: 1 – vehicle with solid propellant engine; 2 – vehicle with system of aerodynamic drag  

reduction, friction is calculated for boundary layer with air; 3 – vehicle with system of aerodynamic drag reduction,  
friction is calculated for boundary layer with injected gas 

 

Рис. 18. Масса аппарата, кг: 1 – аппарат с твердотопливным двигателем; 2 – аппарат с системой снижения лобового 
сопротивления, трение в погранслое рассчитывается по воздуху; 3 – аппарат с системой снижения лобового сопротивления,

трение в погранслое рассчитывается по гелию 
Fig. 18. Mass of vehicle, kg: 1 – vehicle with solid propellant engine; 2 – vehicle with system of aerodynamic drag reduction, friction  

is calculated for boundary layer with air; 3 – vehicle with system of aerodynamic drag reduction,  
friction is calculated for boundary layer with injected gas 

Судя по результатам, случаи 2 и 3 различаются 
весьма незначительно, т.е. в данном случае ошибка 
из-за неопределённости в степени перемешивания 

газа и воздуха у боковой поверхности ВЛА не очень 
велика.
ВЛА с системой снижения лобового сопротивле-

ния выполняет миссию не хуже ВЛА с двигателем,
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но позволяет почти вдвое (на ≈550 кг) уменьшить 
массу стартового комплекса и, соответственно, во 
столько же раз уменьшить массу горючего, необхо-
димого для разгона ВЛА (на ≈2,5 т). 

 
Выводы 

Показано, что при активном воздействии на вы-
сокоскоростной поток за счёт инжекции газа в изо-
барических режимах могут быть обеспечены прием-
лемые тепловые условия узлов и агрегатов.
Представлены результаты математического моде-

лирования указанных режимов в квазитрёхмерной 
нестационарной постановке.
Впервые создан прототип системы снижения аэ-

родинамического сопротивления на основе инжек-
ции газа при теоретически полученных условиях 
формирования изобарических режимов. Проведен-
ные трубные экспериментальные исследования пока-
зали реализуемость этих режимов и согласие с ана-
литическими и численными результатами.
Расчёты с помощью комплексной модели пока-

зывают, что существуют такие миссии, при которых 
за счёт снижения лобового сопротивления стартовая 
масса аппарата может быть существенно уменьшена 
(примерно в 2 раза).  
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