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УПРАВЛЕНИЕ ОБТЕКАНИЕМ ЭЛЕМЕНТОВ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 

С ПОМОЩЬЮ ВНЕШНЕГО ПОДВОДА ЭНЕРГИИ 
 
Изучено влияние импульсно-периодического подвода энергии на трансзвуковые режимы обтекания тела вра-

щения при различных моделях источника. Показана возможность значительной перестройки течения, что может 
служить основой для эффективного управления обтеканием как в целом летательного аппарата, так и его элемен-
тов. 
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Введение 
 
Исследования активного внешнего энер-

гетического воздействия на обтекание тел 
проводятся в широком диапазоне скоростей 
полета (см., например, [1–7]). Они связаны с 
поиском способов эффективного управле-
ния газодинамическими течениями, опреде-
ляющими аэродинамические характеристи-
ки ракетных и авиационных систем. В 
случае вращающихся тел речь идет о суще-
ственно сверхзвуковом течении. В транс-
звуковом диапазоне изучалось управление 
обтеканием крыловых профилей. В данной 
работе рассматриваются трансзвуковые ре-
жимы обтекания вращающегося тела для 
числа Маха набегающего потока 0,95 (пара-
метры полета для самолета А-380) при  
использовании моделей с мгновенным объ-
емным энерговкладом, с мгновенным мас-
совым энерговкладом и модели, в которой 
подвод энергии эквивалентен тепловыделе-
нию при сгорании водорода в потоке возду-
ха, обтекающего тело. 

 
Постановка задачи 
 
В качестве математической модели тече-

ния используется система нестационарных 

уравнений газовой динамики для осесим-
метричного обтекания тела с учетом внеш-
него подвода энергии 

 
U/t + F/x + G/r = –Q, 

U = (, u, v, e),  
F = (u, p + u2, uv, u(p + e)), 

G = (v, uv, p+v2, v(p+e)),  
Q = (–v/r, –uv/r, –v2/r, –v(p+e)/r + q). 

 
Здесь x, r – цилиндрические координаты, 
отнесенные к длине b тела (координата x 
направлена вдоль оси обтекаемого тела и 
отсчитывается от его носка); время t отнесе-
но к b/a0, компоненты скорости газа u, v и 

скорость звука a – к a0, плотность  – к 0; 
давление p и полная энергия единицы объ- 
ема газа e обезразмерены параметром 2

0 0c a ; 
мощность q, подводимая к единице объема 
газа, отнесена к величине 3

0 0 /c a b ; p0, a0 – 
размерные давление и скорость звука в на-
бегающем потоке; 0 определяется из усло-

вия 2
0 0 0p c a . 

При импульсном периодическом подводе 
энергии величина q определяется выраже-
нием 

q = ef(t), 
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где f(t) = ( )
i

t i t   ; δ(t) – импульсная 

функция Дирака; t – период подвода энер-
гии; e – энергия, подводимая к единице 
объема газа. 

Для модели идеального газа с постоян-
ным показателем адиабаты  имеем 

p = ( – 1)(e – 0,5· (u2 + v2)), 
 a2 = T = p/. 

Система дифференциальных уравнений 
дополняется краевыми условиями на грани-
цах расчетной области (x, r), представляю-
щей собой прямоугольник с внутренней 
границей, соответствующей контуру рас-
сматриваемого тела. На левой и верхней 
границах этой области ставятся условия не-
возмущенного потока, на правой границе – 
«мягкие» условия, на нижней границе перед 
телом и после него (ось симметрии) – усло-
вия симметрии, на контуре тела – условие 
непротекания. 

Для численного решения сформулиро-
ванной задачи используется конечно-объ- 
емная схема, уменьшающая полную вариа-
цию. В рассматриваемой модели течения 
импульсный подвод энергии осуществляет-
ся мгновенно, при этом изменение плотно-
сти газа и его скорости не происходит, уве-
личивается плотность энергии газа e в зоне 
ее подвода на величину e (соответственно 
увеличиваются температура и давление га-
за). Численное интегрирование системы 
дифференциальных уравнений проводится в 
промежутках между моментами подвода 
энергии. 

Энергия подводится в тонкой зоне,  
прилегающей к поверхности тела перед  
невозмущенным положением переднего за-
мыкающего скачка уплотнения. Использо-
вались три модели источника энерговыде-
ления. В одной из них подводилась 
задаваемая полная мощность (подвод энер-
гии пропорционален объему). Это модель 
источника с мгновенным объемным энер-
говкладом. При использовании этой модели 
задавалась средняя за период подводимая 
мощность N, так что при энергоподводе 
увеличение плотности энергии  

e = Nt/S, 

где S – площадь зоны подвода энергии. 
Во второй модели источника задавалась 

удельная мощность (подвод энергии про-
порционален локальной плотности газа). 
Это модель источника с мгновенным массо-

вым энерговкладом. При использовании 
данной модели задавалась средняя за период 
удельная мощность N, в результате чего 
увеличение плотности энергии e = Nt. 

В третьей модели величина подводимой 
мощности q (средней за период при перио-
дическом ее подводе) определяется из срав-
нения с мощностью, выделяющейся при 
полном сгорании водорода. Это дает инте-
гральное уравнение для нахождения q 

0 0 12

1

( ) ( )

0 0

1
d d ,

r x r xxt t

t x

t qdr x udr Q t
a



       

где t – период; x1 и x2 – границы зоны энер-
гоподвода по x (левая и правая соответст-
венно), r0(x) – верхняя граница зоны по r 
(она же – толщина зоны);  и u – параметры 
потока на входе в зону энергоподвода; а – 
коэффициент избытка воздуха. Величина 
Q = Hu/a0

2 (Hu – калорийность водорода) 
зависит от числа Маха M полета. Эта вели-
чина задается. 

Достижение периодического решения 
устанавливается по среднему значению ко-
эффициента сопротивления профиля Cx. 

 
Результаты расчета 
 
Расчеты проводились для вращающегося 

тела при обтекании его потоком с числом 
Маха M∞ = 0,95 под углом атаки  = 0. От-
ношение диаметра тела к длине составляет 
14 %. Длина передней (носовой) части 
«оживального» типа составляет 15 %, длина 
средней цилиндрической части – 40 %, зад-
няя (хвостовая) часть представляет собой 
конус. 

Использование первой модели источника 
оправдано, если в пределах зоны энергопод-
вода состояние газа однородное. В против-
ном случае необходима другая модель ис-
точника. Использование, например, второй 
модели позволяет избежать неприятной си-
туации, когда энергия должна подводиться в 
вакуум, который может возникнуть из-за 
разлета газа после предыдущего подвода 
энергии. Эти модели применялись при 
трансзвуковом обтекании крыловых профи-
лей [7]. 

В таблице приведены значения подводи-
мой мощности и коэффициента сопротивле-
ния рассматриваемого осесимметричного 
тела для трех перечисленных моделей энер-
гоисточника. Подвод энергии осуществлял-
ся с периодом ∆t = 0,05 в зоне с координа-
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Параметры моделей энергоисточника 
 

Модель источника 
Задаваемые  
величины N Cx 

Равномерный подвод N в объем N = 0,02 0,02 0,0877 
Подвод, пропорциональный плотности N = 588 0,02004 0,0877 
Подвод, эквивалентный горению водорода Q/a = 19,54 0,01998 0,0980 

 
 
 
 
тами x = 0,2351÷0,2680 (на цилиндриче- 
ской части поверхности тела, где невозму- 
щенный энергоподводом поток – сверхзву- 
ковой). Приведенные значения полной  
подводимой мощности N и коэффициента  
сопротивления Cx получены в результате  
осреднения по интервалу времени, кратному  
периоду. При использовании третьей моде-
ли источника считалось, что полет происхо-
дит на высоте 10 км, и, следовательно, 
Q = 40,37; коэффициент избытка воздуха 
полагался равным а = 2,07. 

Как видно из таблицы, при использова-
нии первых двух моделей близким значени-
ям подводимой мощности отвечают практи-
чески одинаковые значения коэффициента 
волнового сопротивления профиля. Значе-
ние соответствующего коэффициента в слу-
чае применения третьей модели оказалось 
несколько больше, чем даже при отсутствии 
энергоподвода, когда оно равно Cx = 0,0973. 

На рис. 1 приведены распределение ко-
эффициента давления по контуру тела для 
второй модели энергоисточника при подво-
димой мощности N = 0,02 (сплошная ли-
ния) для момента времени непосредственно 
перед очередным подводом энергии и для 
сравнения распределение аналогичного ко-
эффициента при отсутствии энергоподвода 
(штриховая линия). Видно, что хотя замы-
кающий скачок уплотнения сместился вверх 
по потоку, но остался над цилиндрической 
частью тела. Это его смещение не сказалось 
непосредственно на сопротивлении тела, но 
вызвало заметное изменение распределения 
давления на задней части тела, что и приве-
ло к некоторому уменьшению волнового 
сопротивления тела. Для первой модели 
распределение коэффициента давления при 
той же мощности источника энергии совпа-
ло с приведенным распределением коэффи-
циента для второй модели. Для третьей мо-
дели оно также весьма близко. 

 

 
 
Рис. 1. Распределение коэффициента давления по 
контуру тела при подводимой мощности N = 0,02. 
Сплошная линия – вторая модель энергоисточника, 
штриховая линия – в отсутствие энергоподвода 
 
 
 
 

 
 
Рис. 2. Распределение числа Маха по контуру тела 
при подводимой мощности N = 0,02. Сплошная ли-
ния – при подводе энергии, штриховая линия – в от-
сутствие энергоподвода 
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Рис. 3. Поле чисел Маха при отсутствии подвода энергии (а) и при подводимой мощности N = 0,02 (б) 
 
 

 

 
 
Рис. 4. Поле чисел Маха при подводимой мощности 
N = 0,1 

 
 
 
Значительное изменение в результате 

подвода энергии наблюдается в распределе-
нии числа Маха по контуру тела (рис. 2). 
Все три модели для указанных в таблице 
параметров дали практически совпадающие 
кривые (сплошные линии). Штриховая ли-
ния описывает распределение числа Маха 
при отсутствии подвода энергии. Передний 
замыкающий скачок расщепился на два. 
Они оба по-прежнему располагаются над 
цилиндрической частью тела. Течение на 
цилиндрическом участке поверхности тела 
за передним замыкающим скачком стано-
вится существенно дозвуковым. Скачок  
уплотнения, замыкающий сверхзвуковую 
зону на кормовой части тела, становится 
висячим. 

Такая перестройка течения связана с воз-
никновением следа низкой плотности за зо-
ной энергоподвода. Наличие этого следа 
можно видеть на рис. 3, на котором показа-
но поле чисел Маха в отсутствие подвода 
энергии (рис. 3, а) и при подводе энергии по 
первой модели в зоне с координатами 
0,1755÷0,2043 при N = 0,02, ∆t = 0,05 
(рис. 3, б). В данном варианте волновое со-
противление еще меньше: Cx = 0,0856. Ука-
занный след наблюдается и в вариантах, 
представленных в таблице. 

При увеличении подводимой мощности 
до N = 0,1 передняя сверхзвуковая зона 
практически исчезает (рис. 4), толщина сле-
да низкой плотности резко увеличивается, 
над следом имеется сверхзвуковая зона, в 
следе существует вихрь. Волновое сопро-
тивление тела также резко возрастает. Это 
свидетельствует о значительной чувстви-
тельности структуры трансзвукового обте-
кания тела и его волнового сопротивления 
от параметров энергоисточника (положение, 
мощность и др.). 

 

Заключение 
 
Таким образом, установлена возмож-

ность значительной перестройки трансзву-
кового обтекания вращающегося тела при 
внешнем подводе энергии. Слабая зависи-
мость структуры течения и интегральных 
характеристик от типа источника энергии 
предоставляет свободу выбора при их ис-
пользовании. Значительное уменьшение чис-
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ла Маха потока за первым замыкающим 
скачком может благоприятно сказаться на 
взаимодействии этого потока с элементами 
летательного аппарата, примыкающими к 
фюзеляжу. 
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CONTROLLING OF THE STREAMLINE OF ELEMENTS OF THE AIRPLANE  
BY MEANS OF THE EXTERNAL ENERGY SUPPLY 

 
The studies of acting of pulsed-periodic energy supply on the transonic flow regimes of streamline of the body of 

revolution were performed for different models of the energy source. The possibility of a significant restructuring of the 
flow, which can serve as a basis for effective control of streamline of as a whole aircraft and its components was 
demonstrated. 

Keywords: transonic flow, the body of revolution, pulse energy supply, the Euler equations. 
 


