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Обсуждается возможность управления уровнем звукового удара путем охлаждения по-
верхности летательного аппарата. На примере модифицированного степенного тела вра-
щения показано влияние охлаждения поверхности на формирование структуры возму-
щенного течения на больших удалениях от тела. Обнаружено снижение интенсивности
промежуточной ударной волны и импульса возмущенного давления вблизи тела, что
приводит к увеличению протяженности по высоте области снижения уровня звукового
удара (до 50 %). На больших удалениях от тела криогенное воздействие обеспечива-
ет снижение интенсивности головной ударной волны на 12 %. Показана возможность
управления процессом формирования вблизи обтекаемой поверхности волновых струк-
тур типа висячих скачков давления. Дается объяснение механизма криогенного воздей-
ствия.
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Введение. Вследствие введения ограничения на интенсивность звукового удара (ЗУ),
создаваемого сверхзвуковым пассажирским самолетом (СПС), начиная c 60-х гг. XX в. по-
явилось большое количество исследований задачи минимизации ЗУ (см., например, [1–7]).
Результаты этих исследований, основанных на поиске оптимального распределения объе-
ма и подъемной силы по длине самолета, не позволили обеспечить для широкого класса
сверхзвуковых самолетов допустимый перепад давления 50 Па на головной ударной волне
(ГУВ). Например, полеты СПС “Конкорд” показали, что при его компоновке, близкой к оп-
тимальной, уровень избыточного давления на поверхности Земли при крейсерском режиме
полета превышает 100 Па [8]. Результаты работ по созданию СПС второго поколения, вы-
полненных в Центральном аэрогидродинамическом институте (г.Жуковский), также ука-
зывают на невозможность в настоящее время обеспечить допустимый уровень ЗУ, созда-
ваемого самолетом с большим взлетным весом, без снижения его технико-экономических
показателей [9]. Основные способы уменьшения интенсивности ЗУ с использованием полу-
ченных ранее решений задач минимизации в рамках линейной теории без ограничений на

аэродинамическое сопротивление заключаются в реализации эффектов средней зоны ЗУ.
Особенностью средней зоны является то, что на крейсерском режиме полета вблизи по-
верхности Земли профиль избыточного давления не принимает N-образную форму и пред-
ставляет собой разнесенные в пространстве отдельные ударные волны, волны сжатия и
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разрежения [4, 10, 11]. Компоновка СПС весом порядка 500 кН на поверхности Земли обес-
печивает дистанцию между ГУВ от фюзеляжа и УВ от крыла, что позволяет снизить
уровень ЗУ [12]. Однако при увеличении веса самолета вследствие увеличения вклада
подъемной силы в формирование ЗУ обеспечить такой профиль давления проблематично.
Для реализации эффекта средней зоны рассматриваются экзотические компоновки с удли-
ненной носовой частью фюзеляжа с использованием стрельчатых и сочлененных крыльев,
что затрудняет получение аэродинамического качества, необходимого для экономической
эффективности самолета. В [13] анализируется возможность использования компоновки
с крылом Буземана, что также подтверждает ограниченность традиционных подходов.
Следуя принципу Джонса [2] о сосредоточении возмущенного давления в носовой части
тела, в [14] на основе численных исследований в рамках уравнений Эйлера показано, что
тандемное расположение двух несущих поверхностей на фюзеляже позволяет существенно

снизить уровень ЗУ и для тяжелых самолетов. Естественно, данный результат требует
экспериментального подтверждения.

Трудность удовлетворения ограничению на уровень ЗУ с помощью традиционных

(пассивных) методов и возможность ужесточения существующего ограничения до 15–25 Па
приводят к необходимости разработки новых нетрадиционных активных методов управ-
ления параметрами ЗУ.

Первые экспериментальные исследования активных методов управления параметра-
ми ЗУ с помощью подвода массы в виде веерных и осесимметричных воздушных струй,
различно ориентированных относительно модели, и тепловой энергии, выделяющейся при
горении смеси водорода с воздухом [15, 16], показали перспективность использования дан-
ного метода для формирования возмущенного течения как вблизи тела, так и на больших
удалениях от него. Косвенным подтверждением этого являются результаты исследований
по снижению аэродинамического сопротивления путем подвода тепловой энергии вблизи

тела, подробный обзор которых приведен в работе [17]. В [18] получены режимы сверхзву-
кового обтекания при подводе в поток перед головной конической частью тела мощного

оптического пульсирующего разряда лазерным излучением. При этом наблюдалось изме-
нение структуры течения при диссипации ГУВ и регистрировалось существенное умень-
шение аэродинамического сопротивления тела с увеличением частоты импульсов. В ра-
ботах [17, 18] область исследования возмущенного потока ограничена узкой зоной вблизи
модели, в которой формируются аэродинамические характеристики тела.

Результаты работ [15–18] показали, что при соответствующем подводе массы и энер-
гии, т. е. расположении источников и распределении их мощности относительно обтека-
емых поверхностей летательного аппарата, можно обеспечить эффективное управление
его аэродинамическими характеристиками и параметрами создаваемого им ЗУ. Учиты-
вая возросшие технические возможности организации подвода энергии в сверхзвуковой

поток с помощью лазерного и СВЧ-излучения, электронных пушек и электродугового раз-
ряда, применяемых при моделировании процессов управления обтеканием тел, возникает
необходимость проведения исследований по управлению параметрами ЗУ с использовани-
ем этих активных методов воздействия на формирование возмущенного течения вблизи

летательного аппарата и эволюцию его при удалении на большие расстояния. Перспек-
тивность такого подхода подтверждают работы [19–23].

Наряду с известными способами решения проблемы ЗУ с использованием перспек-
тивных аэродинамических компоновок и активных методов воздействия (подвод тепловой
энергии и массы) представляет интерес организация отвода энергии путем охлаждения
потока, что позволит расширить возможности формирования необходимой структуры воз-
мущенного течения вблизи летательного аппарата для снижения его аэродинамического

сопротивления и уровня ЗУ.
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Постановка задачи и цель исследований. В работе [24] на основе результатов
исследований влияния формы тела на параметры создаваемого им ЗУ определен класс

модифицированных (с помощью сферического затупления носовой части) степенных тел,
обеспечивающих в средней зоне существенное (по сравнению с исходным телом (r̄з = 0)
равного удлинения) снижение интенсивности ГУВ (до 50 %). Протяженность средней зо-
ны ЗУ определяется удалением, на котором происходит взаимодействие ГУВ, генериру-
емой затупленной носовой частью, с промежуточной УВ, распространяющейся ниже по
потоку со скоростью, превышающей скорость ГУВ. Формирование промежуточной УВ
происходит вблизи поверхности тела при взаимодействии с ней ускоряющегося (в резуль-
тате обтекания сферического затупления) потока. Интенсивность промежуточной УВ и

положение ее на профиле возмущенного давления при заданном числе Маха полета M∞
определяются геометрическими параметрами модифицированного тела: показателем сте-
пени n, удлинением λ = l/dм и относительным радиусом затупления r̄з = 2rз/dм (l, dм —
длина и максимальный диаметр тела соответственно).

На рис. 1 показано изменение асимптотического параметра ∆p̄УВK3/4 интенсивности

ГУВ по мере ее удаления (по высоте H) от тела при различных удлинениях и радиу-
сах затупления (∆p̄УВ = (PУВ − P∞)/P∞ — интенсивность УВ; PУВ, P∞ — статическое

давление за УВ и перед ней; K = H/dм — относительное удаление от тела (калибр)).

Характерной особенностью модифицированных степенных тел является то, что при
определенных степенях сферического затупления они обеспечивают большее по сравне-
нию с исходными степенными телами (r̄з = 0) равного удлинения снижение сопротив-
ления. Следует отметить, что при умеренных сверхзвуковых скоростях степенные тела
(r̄з = 0) являются оптимальными по волновому сопротивлению в классе тел вращения

заданного удлинения [25]. Снижение сопротивления и интенсивности ЗУ, обусловленное
влиянием затупления, указывает на перспективность использования таких тел. С увеличе-
нием удлинения тела влияние затупления на снижение сопротивления уменьшается, а при
λ = 6 практически отсутствует [25]. В то же время с увеличением удлинения и степени
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Рис. 1. Затухание интенсивности ГУВ при удалении от модифицированного сте-
пенного тела приM∞ = 2,03 и различных удлинении и степени затупления тела:
а — λ = 4; б — λ = 6; 1 — r̄з = 0; 2 — r̄з = 0,1; 3 — r̄з = 0,2; 4 — r̄з = 0,3
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затупления протяженность средней зоны ЗУ увеличивается (см. рис. 1). Таким образом,
требования, предъявляемые к геометрии тела и обеспечивающие уменьшение параметров
ЗУ и снижение аэродинамического сопротивления, являются противоречивыми.

При удалениях, соответствующих крейсерской высоте полета (K = 6000÷ 7000), для
увеличения протяженности средней зоны ЗУ с минимальными затратами на увеличение

сопротивления тела (или без них) необходимо предотвратить взаимодействие промежуточ-
ной УВ с ГУВ. Осуществить это можно несколькими способами: сместить область форми-
рования промежуточной УВ вниз по потоку, уменьшить ее интенсивность или исключить
возможность ее формирования. Следует отметить, что необходимость управления поло-
жением промежуточного скачка возникает при снижении уровня ЗУ с помощью выдува

из носовой части тонкого тела встречной по отношению к набегающему потоку воздуш-
ной струи. В [15] описаны режимы обтекания при M∞ = 2, обеспечивающие снижение
сопротивления тела и параметров ЗУ в средней зоне. Протяженность этой зоны ограни-
чена промежуточной УВ, которая образуется вблизи поверхности в результате обтека-
ния потоком эффективного тела, формируемого выдуваемой струей воздуха. Аналогичная
структура течения наблюдалась в [26] при исследовании способа снижения сопротивления
тела с помощью выдува из него встречной по отношению к сверхзвуковому потоку струи

низкотемпературной плазмы.
Формирование промежуточной УВ происходит в непосредственной близости от обте-

каемой поверхности модифицированного степенного тела. Расширяющийся в результате
обтекания сферического затупления поток генерирует за линией сопряжения поверхностей

тела сферической и степенной формы систему волн сжатия, взаимодействие которых при-
водит к образованию висячего скачка давления.

Для косой УВ газодинамическое соотношение, устанавливающее связь между интен-
сивностью УВ и соотношением статических температур за УВ (T ) и перед ней (T∞), имеет
вид [27]

T

T∞
= (1 + ∆p̄)

γ − 1

γ + 1

4γ

(γ − 1)(γ + 1)[1 + ∆p̄ + (γ − 1)/(γ + 1)]
. (1)

Результаты расчетов по этой зависимости, представленные на рис. 2, показывают, что
снижение температуры за УВ приводит к уменьшению ее интенсивности. Температуру
потока за промежуточной УВ можно снизить с помощью распределенного выдува пере-
охлажденного газа с поверхности тела в зоне формирования этой волны. В этом случае
снижение температуры потока за УВ, а значит, и скорости звука, определяющей скорость
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Рис. 2. Зависимость соотношения статических температур на косой УВ от ее
интенсивности
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распространения возмущений, обеспечивается в основном за счет конвективного теплооб-
мена между вдуваемым газом и набегающим потоком за УВ. При этом для исключения
возможности генерации дополнительных УВ выдуваемыми струями необходимо соответ-
ствующее распределение интенсивности вдува по поверхности тела.

С учетом того, что формирование промежуточной УВ происходит в непосредственной
близости от поверхности тела, в данной работе исследуется возможность управления этим
процессом путем охлаждения обтекаемой поверхности. При этом снижение температуры
потока обеспечивается за счет теплопроводности в пределах теплового пограничного слоя.

Методика эксперимента. Исследования проводились в сверхзвуковой аэродина-
мической трубе Т-313 Института теоретической и прикладной механики СО РАН при

M∞ = 2,03, Re1 = 25 · 106 м−1, T0 = 258 К. Для получения полного поля возмущенного те-
лом потока использовался комбинированный экспериментально-расчетный метод [28, 29],
основанный на измерении профилей возмущенного статического давления вблизи модели,
установленной в рабочей части аэродинамической трубы, и дальнейшем пересчете их на
большие расстояния с помощью квазилинейной теории [5].

Схема экспериментальной установки показана на рис. 3. Статическое давление из-
мерялось с использованием дренированной пластины, мерная база которой была удалена
от оси модели на расстояние, равное 185 мм, что соответствует 3,7 диаметрам миделе-
ва сечения модели. Среднеквадратичная погрешность регистрации давлений в диапазоне
P 6 0,1 МПа датчиками ТДМ9-А-0,1, KPY42-A не превышала 60 Па. Полезный сигнал
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Рис. 3. Схема экспериментальной установки:
1 — модель; 2 — хвостовая державка; 3 — кронштейн; 4 — рабочая часть аэроди-
намической трубы Т-313; 5 — измерительная дренированная пластина; 6 — датчики

давления; 7 — система регистрации; 8 — персональный компьютер; 9 — резервуар с

жидким азотом ТРЖК-2У; 10 — магистраль подвода жидкого азота к камере давления;
11 — трубопровод диаметром 8 мм; 12 — трубопровод диаметром 6 мм; 13 — промежу-
точная державка; 14 — фторопластовая проставка; 15 — сменный носик модели; 16 —
цанговый зажим; 17 — термоизолятор; 18 — смотровое окно
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(распределение по мерной поверхности относительного избыточного статического давле-
ния за отраженной УВ ∆p̄ = (P −P∞)/P∞) определялся на основе принципа суперпозиции
возмущений, т. е. предполагалось, что взаимодействие возмущенного течения, генерируе-
мого моделью, с фоновым течением на измерительной пластине (без модели) происходит
по линейному закону. Для устранения присутствующих на измеренных профилях флук-
туаций давления, при пересчете которых на большие расстояния возникают физически не
обоснованные скачки давления, к исходным распределениям давления применялась проце-
дура сглаживания.

Охлаждение модели производилось путем создания потока хладагента по внутрен-
ней полости модели. Используемый в качестве хладагента жидкий азот подавался под
избыточным давлением из резервуара по трубопроводам в полость носовой части моде-
ли. Из этой полости по прямоугольным пазам в термоизолирующей проставке хладагент
поступал в донную часть модели и сбрасывался в набегающий поток. Перед запуском
аэродинамической трубы модель, установленная в рабочей части, охлаждалась практиче-
ски до температуры жидкого азота (77 К) при работе эжектора, обеспечивающего отвод
хладагента из рабочей части в выхлопной тракт трубы.

Модель в виде модифицированного степенного тела вращения (λ = 6, n = 0,75, r̄з =
0,2) с диаметром миделева сечения dм = 50 мм, установленного на цилиндре, изготовлена
из стали марки 12Х18Н10Т.

Для измерения температуры на поверхности модели установлены два термоэлектри-
ческих преобразователя (термопары), горячие спаи которых удалены от носика модели на
расстояния 5 мм (термопара Т1) и 120 мм (термопара Т2). Использовались термоэлектри-
ческие преобразователи типа Т (медь — константан) с диаметром электродных проводов
100 мкм. Горячий спай установлен на уровне внешней поверхности модели и изолиро-
ван от модели прослойкой термостойкого клея ВС-9Т толщиной 0,3 ÷ 0,4 мм. Сигналы
с термопар регистрировались многоканальным интегрирующим вольтметром HP34970A,
обеспечивающим регистрацию температуры с погрешностью не более 1,5 %.

Пересчет профилей давления для больших расстояний проводился в предположении

однородности атмосферы с использованием метода [30], основанного на квазилинейной тео-
рии [5]. Соотношения, определяющие величину возмущенного давления на характеристике
и положение этой характеристики на произвольном удалении от исходного профиля, во
втором приближении относительно интенсивности возмущений имеют вид

∆p̄ = ∆p̄0(r0/r)
1/2, x = βr − k1∆p̄ r

1/2
0 (r1/2 − r

1/2
0 ) + k2∆p̄2 r0 ln (r/r0) + x0.

Здесь ∆p̄ = (p − p∞)/p∞; β = (M2
∞−1)1/2; M∞ — число Маха; k1 = (γ + 1) M2

∞ /(γβ);

k2 = (γ + 1)2 M2
∞ /(2γβ1/2); γ — показатель адиабаты.

При пересчете исходных профилей давления для расстояния r положение разрывов в
деформированном профиле определялось с использованием метода работы [5].

Результаты исследований. На рис. 4,а представлены профили относительного из-
быточного статического давления за отраженной ГУВ, измеренные вблизи (K = 3,7) мо-
дели в охлажденном и неохлажденном состояниях. На рис. 4,б показан фрагмент этих рас-
пределений давления в области формирования висячего скачка давления в увеличенном

масштабе и доверительный интервал измерений.
На рис. 5, соответствующем рис. 4,б, представлены результаты измерений давления

в различные моменты времени и показан доверительный интервал измерений.
В результате охлаждения модели существенного изменения структуры течения в об-

ласти ГУВ не происходит. Однако в зоне формирования висячего скачка на профиле, ге-
нерируемом охлажденной моделью (см. рис. 4,б), наблюдается уменьшение избыточного
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Рис. 5. Распределение давления в области формирования промежуточной УВ:
1–3 — неохлажденная модель; 4–8 — охлажденная модель; 1 — τ = 324 с; 2 — τ = 336 с;
3 — τ = 340 с; 4 — τ = 1505 с; 5 — τ = 1524 с; 6 — τ = 1540 с; 7 — τ = 1570 с; 8 — τ = 1575 с

давления за промежуточным скачком и увеличение его перед ним. В результате пере-
пад давления на промежуточном скачке вблизи охлажденной поверхности модели почти

в два раза меньше соответствующего перепада на неохлажденной модели. Пониженный
(по сравнению с неохлажденной моделью) уровень давления за промежуточным скачком
сохраняется вниз по потоку вплоть до волны разрежения, что приводит к существенному
уменьшению положительного импульса волны ЗУ. Таким образом, вследствие криогенно-
го воздействия происходит уменьшение интенсивности промежуточного скачка и положи-
тельного импульса волны ЗУ при неизменной интенсивности ГУВ.

На рис. 6 показано изменение температуры потока на поверхностях неохлажденной

и охлажденной моделей. Вертикальные штрихи на оси абсцисс соответствуют началу и
концу сверхзвукового режима аэродинамической трубы.

В течение 1 мин с момента начала рабочего режима (рис. 6,а) в результате неста-
ционарного теплообмена на поверхности неохлажденной модели происходит непрерывное

понижение температуры, достигающей к моменту окончания режима значения −5 ◦C в об-
ласти сопряжения поверхностей сферической и степенной формы (термопара Т1, уста-
новленная на расстоянии 5 мм от носика модели). На поверхности охлажденной модели
(рис. 6,б) после установления рабочего режима быстро реализуется стационарный тепло-
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Рис. 6. Изменение температуры на поверхности модели:
а — неохлажденная модель; б — охлажденная модель

обмен между моделью и набегающим потоком. При этом в области формирования висячего
скачка температура принимает значения −50 ÷ −55 ◦C, что существенно выше статиче-
ской температуры набегающего потока T∞ = 143 К.

Температура, измеряемая второй термопарой, находящейся на более пологом участ-
ке образующей (термопара Т2), близка к статической температуре набегающего потока.
Таким образом, за счет охлаждения модели температуру потока вблизи ее поверхности в
области формирования висячего скачка удается снизить приблизительно на 50 ◦C. При
этом соотношение температур, определяющих интенсивность висячего скачка, изменяется
с T/T∞ = 1,87 до T/T∞ = 1,52, т. е. на 18,5 %.

Расчетные оценки по формуле (1) показывают, что снижение статической температу-
ры за скачком интенсивностью ∆p̄ ≈ 0,1 на 13,5 % приводит к уменьшению интенсивности

в два раза. Поскольку согласно результатам расчетов температура перед висячим скач-
ком выше статической температуры в набегающем потоке (приблизительно на 3–4 %),
можно предположить, что при распространении висячих скачков (создаваемых неохлаж-
денной и охлажденной моделями) от модели до измерительной пластины соотношение их
интенсивностей не меняется. Тогда снижение интенсивности висячего скачка обусловлено
снижением температуры за скачком в результате охлаждения модели.

Полученные оценки позволяют предположить, что снижение интенсивности промежу-
точного скачка давления обусловлено уменьшением скорости распространения возмуще-
ний в области их формирования. Для достижения соотношения температур T/T∞ = 1,
исключающего формирование висячего скачка в условиях эксперимента, необходимо до-
полнительно снизить температуру потока на поверхности на 61 ◦C путем увеличения рас-
хода хладагента, уменьшения толщины стенки модели или замены материала модели на
более теплопроводный.

В реальных условиях крейсерский полет СПС совершается на высоте 18 000 м при
T∞ = 217 К, превышающей статическую температуру потока в условиях эксперимента

в 1,52 раза. Поэтому в реальных условиях заданное соотношение температур достигает-
ся за счет более значительного снижения температуры поверхности. Таким образом, для
получения достоверной информации о влиянии скорости распространения возмущений на

процесс формирования висячего скачка необходимо моделировать реальные температур-
ные условия. Визуальные наблюдения с помощью теневого прибора ИАБ-451 показали,
что режимы обтекания модели без подвода хладагента и охлажденной модели одинаковы.

Полученные результаты свидетельствуют о возможности управления процессом фор-
мирования волновых структур типа висячего скачка путем охлаждения поверхности в зоне

их зарождения.



96 ПРИКЛАДНАЯ МЕХАНИКА И ТЕХНИЧЕСКАЯ ФИЗИКА. 2008. Т. 49, N-◦ 6

à á

_0,010

0

_0,005

0,005

_4 0 4 8 x

Dp

â

_0,004

0

_0,002

0,002

_4 0 4 8 x

Dp

_0,002

0

_0,001

0,001

_8 0 8 16 x

Dp

1
2
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Эволюция профилей возмущенного давления при удалении от неохлажденной и охла-
жденной моделей показана на рис. 7. В случае, соответствующем удалению от неохла-
жденной модели K = 500 (рис. 7,а), ГУВ образуется вследствие взаимодействия промежу-
точного скачка с УВ, генерируемой затуплением, что приводит к увеличению интенсивно-
сти ГУВ. Промежуточный скачок, генерируемый охлажденной моделью и распространя-
ющийся с меньшей скоростью вследствие уменьшения его интенсивности, сохраняется на
профиле давления. При этом на охлажденной модели интенсивность ГУВ, генерируемой
затуплением, на 25 % меньше, чем на неохлажденной модели. Согласно результатам пе-
ресчета промежуточный скачок на профиле давления сохраняется до значения K = 1400,
при этом интенсивность ГУВ уменьшается до 50 %.

На удалении от охлажденной модели K = 1500 (рис. 7,б) ГУВ на профиле давления
формируется вследствие взаимодействия с промежуточным скачком давления. При этом
ее интенсивность существенно меньше интенсивности ГУВ, создаваемой неохлажденной
моделью. Дальнейшее затухание этой волны под действием положительного градиента

давления за ней происходит значительно медленнее по сравнению с затуханием ГУВ на

неохлажденной модели. В результате на удалении K = 6000 (рис. 7,в), практически со-
ответствующем асимптотическому закону затухания, интенсивность ГУВ, генерируемой
охлажденной моделью, приблизительно на 12 % меньше интенсивности ГУВ, создаваемой
неохлажденной моделью.

Заключение. Показана возможность управления процессом формирования волновых
структур типа висячего скачка в непосредственной близости от индуцирующей их по-
верхности путем охлаждения поверхности в зоне их зарождения. Эффект от охлаждения
сохраняется в возмущенном потоке на больших удалениях от тела.

Уменьшение интенсивности промежуточного скачка давления и положительного им-
пульса волны ЗУ вблизи модифицированного степенного тела путем охлаждения его по-
верхности позволяет увеличить протяженность зоны, в которой уровнь ЗУ существенно
снижен (до 50 %), и значительно снизить его (до 12 %) на больших удалениях.
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Расчетные оценки позволяют предположить, что основным способом изменения струк-
туры течения в окрестности промежуточной УВ является снижение скорости распростра-
нения возмущений вблизи поверхности, генерирующей эту волну.
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