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ОЦЕНКА ЭНЕРГЕТИЧЕСКОЙ ЭФФЕКТИВНОСТИ ПОДВОДА ТЕПЛА

ПЕРЕД ТЕЛОМ В СВЕРХЗВУКОВОМ ПОТОКЕ
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Получены критерии для оценки энергетической эффективности подвода тепла перед
телом в сверхзвуковом потоке газа. Исходя из функциональных назначений летатель-
ных аппаратов и термодинамической модели процесса выполнены оценки для аппара-
тов снарядного и самолетного типов. Даны оценки минимальных чисел Маха, начиная с
которых подвод тепла перед телом целесообразен. Выполнены оценки увеличения даль-
ности полета на крейсерском режиме для летательного аппарата самолетного типа и
на активном участке для летательного аппарата снарядного типа. Получены оценки
экономии топлива при выведении воздушно-космического самолета на околоземную ор-
биту. Показано, что для получения заметного эффекта необходимо существенную часть
топлива расходовать на получение энергии для нагрева газа. Дана оценка минимально
необходимого “коэффициента полезного действия” преобразования энергии топлива в
энергию нагрева газа.

Многочисленные экспериментальные исследования аэродинамических характеристик

гиперзвуковых летательных аппаратов (ГЛА) свидетельствуют о том, что их максималь-
ное аэродинамическое качество в гиперзвуковом диапазоне скоростей Kmax ≈ 4 (см. рис. 1
в работе [1]). Это значение не удается увеличить посредством аэродинамического кон-
струирования конфигураций ГЛА. Поэтому в настоящее время большое внимание уделя-
ется решению задачи активного управления обтеканием тел посредством энергетического

и/или силового воздействия на набегающий поток, в частности посредством подвода теп-
ла перед телом в сверхзвуковом потоке. Изучению этой проблемы посвящено значительное
число работ (см., например, [2–5]). Для технической реализации предполагается исполь-
зование лазерного и СВЧ-излучения, электрического разряда. Эффект уменьшения аэро-
динамического сопротивления связывается, главным образом, с уменьшением плотности
газа в набегающем потоке, что подтверждается расчетами [6–8] и непосредственными из-
мерениями [9–11]. Дополнительные эффекты возможны из-за изменения режима обтекания
вследствие уменьшения числа Маха, изменения числа Рейнольдса, ионизации потока. Из
результатов работ [5, 12–16], в которых изучается газодинамика следа за пульсирующим
источником тепла, в частности, следует, что статическое давление в следе достаточно
быстро становится равным давлению окружающей среды. В большинстве теоретических
и экспериментальных исследований изучается задача уменьшения аэродинамического со-
противления. В теоретической работе [17] на примере обтекания гиперзвуковым потоком
газа трапециевидного профиля показано значительное влияние ступенчатого распределе-
ния температуры в набегающем потоке на аэродинамическую подъемную силу. Установ-
лено, что при условии максимального аэродинамического качества оптимальным является
режим глиссирования.

Традиционно эффективность подвода тепла в установившемся полете оценивается ве-
личиной [18–20]

η = (A0 − A)/Q, (1)
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где A0 — исходная мощность силы тяги; A — мощность силы тяги при тепловом воздей-
ствии; Q — мощность теплоподвода. Показатель эффективности η не учитывает полный
энергетический баланс и функциональное назначение летательного аппарата (ЛА). В дан-
ной работе эффективность оценивается с учетом этих факторов.

Математическая модель. Предполагается, что подвод тепла в набегающем пото-
ке осуществляется при постоянных значениях давления и скорости, так что реализуется
бесконечный тепловой след с параметрами перед телом

P = P∞, V = V∞, T∞/T = ρ/ρ∞ = F∞/F0 = ε.

Здесь P — давление; V — скорость; T — температура; F — сечение следа; ρ — плот-
ность; F0 — мидель ЛА; индекс ∞ соответствует параметрам газа на бесконечности; ε —
задаваемый параметр.

Тепловая мощность следа

Q = ρ∞V∞F0cpT∞(1− ε)

(cp — теплоемкость воздуха при постоянном давлении). Предполагается также, что полет
ЛА, обладающего подъемной силой, происходит в режиме глиссирования: подъемная си-
ла Y в основном создается нижней поверхностью ЛА, обтекаемой невозмущенным потоком
воздуха:

Y0 = c0
yq

0
∞S.

Здесь c0
y — исходный коэффициент подъемной силы; q0

∞ = ρ∞V 2
∞/2 — скоростной напор;

S — площадь в плане ЛА.
Приближенно аэродинамическое сопротивление представим в виде суммы двух слага-

емых: 1) продольная составляющая нормальной силы, действующей на нижнюю поверх-
ность: X1 = c0

x1q
0
∞S; 2) сопротивление тела, находящегося в тепловом следе: X2 = cx2q∞S,

q∞ = εq0
∞. В сверхзвуковом диапазоне скоростей при малых углах атаки α справедливо

соотношение c0
x1 = c0

yα; для второго слагаемого положим cx2 = c0
x2ξ, где ξ — коэффици-

ент, учитывающий изменение коэффициента сопротивления вследствие указанного выше
возможного изменения режима обтекания. Тогда

X = (c0
x1q

0
∞ + ξc0

x2q∞)S.

При сделанных предположениях о составляющих аэродинамического сопротивления для

исходного режима получим

c̄0
x2 = c0

x2/c
0
x = 1− αK0,

где c0
x = c0

x1 + c0
x2; K0 — аэродинамическое качество в исходном режиме. При тепловом

воздействии для относительного аэродинамического качества получим оценку

1/K̄ = K0/K = 1− (1− εξ)c̄0
x2.

Эффективность подвода тепла, оцениваемую выражением (1), можно представить в
виде

η = (k − 1)c0
xM2

∞/2

(k — показатель адиабаты). В этом выражении не учитываются существенные параметры
процесса: степень нагрева газа, несущие свойства ЛА, характеристики двигателя, эффек-
тивность преобразования энергии топлива в энергию излучения. Неясна также возмож-
ность применения показателя эффективности η при неограниченном возрастании числа
Маха полета.
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Крейсерский режим полета самолета. В крейсерском режиме полета уравнения
движения имеют вид

L̇ = V∞, ṁ = −R/I −Q/(ηQHu), R = X0/K̄, mg = Y0,

где L — дальность полета; R — тяга двигателя; m — масса самолета; I — удельный им-
пульс двигателя; Hu — калорийность топлива; ηQ — коэффициент преобразования энергии

топлива в энергию, поглощенную воздухом. Для дальности полета получим выражение

L = −ηLBr ln (1− gT ), Br = V∞K0I/g,

1

ηL
=

RV∞ + Q/ηQ

R0V∞
=

1

K̄
+

1− ε

ηQ

F̄0

c0
x(k − 1)M0

∞/2

Ia∞
Hu

.

Здесь Br — коэффициент Бреге для исходного режима полета; a∞ — скорость звука в на-
бегающем потоке; ηL — коэффициент увеличения дальности полета вследствие теплового

воздействия на набегающий поток, равный отношению исходной мощности двигателя к

сумме мощности двигателя при воздействии на поток и энергии топлива, затраченной на
создание поглощенного излучения Q. Важной характеристикой является также отноше-
ние затрат топлива на создание энергии излучения gTQ к затратам топлива на создание

тяги gTR:

z =
gTQ

gTR
=

1− ε

ηQ

F̄0K̄

(k − 1)c0
xM0

∞/2

Ia∞
Hu

.

Оценки. Для выполнения оценок используются следующие исходные значения пара-
метров, характерные для ГЛА с прямоточным воздушно-реактивным двигателем на во-
дороде: K0 = 4; α = 2 ÷ 3◦; c0

y = 0,1; ξ = 1; β = Hu/(Ia∞) ≈ 10. Параметр ηQ принят

равным 0,2, так как при меньших значениях рассматриваемый метод управления обте-
канием малоэффективен. Получим c̄0

x2 = 0,8. Значения аэродинамического качества при
степени подогрева воздуха ε = 0,1; 0,2; 0,3; 0,4 равны соответственно 1/K̄ = 0,28; 0,36;
0,44; 0,52. Эти результаты близки к данным работы [2]. При ε = 0,4 и M0

∞ = 10; 15
ηL = 1,22; 1,39. При M0

∞ = 10 z ≈ 0,4, что свидетельствует о значительных затратах
энергии на управление потоком.

Из условия ηL = 1 определяется минимальное число Маха, начиная с которого целе-
сообразно нагревать набегающий поток:

M0
∞min =

F̄0

(k − 1)c0
x2ηQ/2

Ia∞
Hu

.

Для условий проведения оценок имеем M0
∞min ' 6.

Предельные соотношения. При ε → 0 получим

K̄ → 1

αK0
, z → F̄0K̄

ηQβ(k − 1)c0
xM0

∞/2
, ηL →

K̄

1 + z
.

При M0
∞ → ∞ соответственно имеем z → 0, ηL → K̄, т. е. с увеличением скорости

полета эффективность управления увеличивается, при этом доля энергии, расходуемой на
управление, уменьшается.

Дальность полета снарядообразного тела на активном участке. Уравнения
движения имеют вид

L = V∞t, ṁ = −R/I −Q/(ηQHu), R = X.
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Относительная дальность полета L̄ = L/L0 определяется соотношениями

L̄ = ηL

(
1− ∆m̄k

gT

)
,

1

ηL
=

RV∞ + Q/ηQ

R0V∞
= εξ +

1− ε

ηQ

1

c0
x(k − 1)M0

∞/2

Ia∞
Hu

.

Здесь gT — исходный относительный запас топлива в аппарате; ∆m̄k — относительная

масса конструкции источника энергии.
Для рассматриваемого варианта минимальное число Маха, начиная с которого целе-

сообразно нагревать набегающий поток, определяется из выражения

M0
∞min =

1

(k − 1)c0
xηQ/2

Ia∞
Hu

.

Оценки. Для выполнения оценок используются следующие исходные значения пара-
метров: c0

x = 0,3; ηQ = 0,2; β = 30; ε = 0,4; ξ = 1. В расчетах получено M0
∞min = 2,8;

коэффициент увеличения дальности ηL = 1,22 при M0
∞ = 4.

Полет с ускорением. Уравнения движения центра масс ЛА типа воздушно-
космического самолета в плоском случае имеют вид

V 0

g
ẇ =

R

mg
− 1

K

Y

mg
− sin θ = nV , ṁ = −R

I
− Q

ηQHu
,

Y

mg
= cos θ(1− w2),

где V 0 =
√

gre — орбитальная скорость; re — радиус Земли; w = V/V 0 — относительная

скорость ЛА; θ — угол наклона траектории ЛА; nV — относительное продольное уско-
рение. Относительный расход топлива на единицу приращения относительной скорости
вычисляется по формуле

1

m̄

dgT

dw
=

V 0

I

[
1 +

1

KnV
cos θ(1− w2) + sin θ

]
+

2F̄0cpT∞(1− ε)

ηQHu

q∞
m0g/S

1

nV m̄w
,

где m̄ = m/m0; m0 — начальная масса ЛА; m — масса ЛА в момент времени t; gT = 1−m̄.
Оценки. Для примера выполним оценку относительного расхода топлива при следую-

щих значениях параметров: M0
∞ = 10; q0

∞ = 0,5 бар; nV = 0,5; K0 = 3,5; ε = 0,4; K̄ = 2;
I = 1,5 · 104 м/c; F̄0 = 0,1; q0

∞/(m0g/S) = 10; ηQ = 0,2. В результате получим оценку( 1

m̄

dgT

dw

)
Q
≈ 3

4

( 1

m̄

dgT

dw

)
0
,

где величины с индексами Q и 0 соответствуют вариантам с управлением и без управ-
ления обтеканием. Численно получено, что затраты топлива при выведении воздушно-
космического самолета на околоземную орбиту высотой 200 км при тепловом воздействии
на набегающий поток в диапазоне чисел Маха M∞ = 6÷ 17 могут быть уменьшены при-
мерно на 3 %.

Авторы выражают благодарность П. К. Третьякову за полезные обсуждения при вы-
полнении работы.
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