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Аннотация. Рассматриваются математические модели функционирования систем охлаждения эле-
ментов конструкции (планера) высокоскоростного беспилотного летательного аппарата. Изложены ос-
новы методики формирования облика, эскизного проектирования, результаты определения основных 
характеристик и параметров летательного аппарата при заданном техническом задании. Приведены 
оценки тепловых полей планера и коэффициентов теплообмена в отдельных точках по длине корпуса. 
Рассмотрены возможные варианты систем охлаждения и области их применимости по тепловой эффек-
тивности. Изложены математические модели функционирования систем охлаждения планера летатель-
ного аппарата с жидким теплоносителем, протекающим под охлаждаемой поверхностью, и с пленоч-
ным охлаждением. Проведен анализ эффективности этих систем охлаждения на конечном участке по-
лета высокоскоростного беспилотного летательного аппарата по критерию «потребная масса систем 
охлаждения для обеспечения требуемой температуры». 
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transfer coefficients at separate points along the length of the hull are given. Possible options of cooling sys-
tems and the application areas in terms of thermal efficiency are considered. Mathematical models of the func-
tioning of the cooling systems of an aircraft airframe convective with a liquid coolant and cooling are present-
ed. The efficiency of cooling systems during the flight of a high-speed UAV in the final section was analyzed 
according to the criterion “the required mass of the cooling system to providing the required temperature”. 
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Введение 
В последнее время все больше внимания 

уделяется разработке скоростных летательных 
аппаратов (ЛА). Так, в США за последние 
25 лет последовательно выполнялось пять проек-
тов, связанных с разработкой скоростных ЛА: 
HyTech (1995 г.), ARRMD (1997 г.) X-43 (2001 г.), 
HyFly (2002 г.), X-51 A Waverider (2013 г.), рабо-
ты в этом направлении продолжаются. К пре-
имуществам скоростных ЛА можно отнести 
возможность полета за пределами зоны досяга-
емости средств перехвата по высоте и умень-
шение времени нахождения в поле зрения и 
действия комплексов противовоздушной обо-
роны, как результат – повышение вероятности 
выполнения задачи ЛА. В работе рассматрива-
ется активная система охлаждения планера ЛА 
для снижения заметности в инфракрасном диа-
пазоне излучения. 

В качестве прототипа в статье рассматривается 
высокоскоростной беспилотный летательный ап-
парат (ВБЛА) авиационного базирования X-51A 
Waverider. Техническое задание на проектирова-
ние аппарата: высота пуска H0 = 17 км, скорость 
пуска V0 = 700 м/с, высота маршевого полета Hм = 
= 30 км, скорость маршевого полета Vм = 1800 м/с 
(М = 6), дальность полета D = 1000 км. Старто-
вый двигатель (ракетный двигатель твердого 

топлива – РДТТ) разгоняет ЛА до скорости 
М = 6 и поднимает до H = 30 км; ориентировоч-
ная масса двухступенчатого ЛА m00 = 1800 кг, 
масса маршевой ступени m0 = 680 кг; маршевый 
двигатель – прямоточный воздушно-реактивный 
двигатель (ПВРД). 

Формирование облика 
и проектирование ЛА 

В целях определения исходных данных для 
расчета системы охлаждения был проведен выбор 
облика и предварительное проектирование ЛА. 
Данный процесс включает следующие этапы:  

– формирование «опорного» облика;  
– баллистическое проектирование;  
– определение стартовой массы;  
– определение геометрических размеров;  
– оценка устойчивости и управляемости;  
– разработка уточненной компоновочной 

схемы БЛА [1–6]. 
Результаты проектирования варианта опор-

ного облика ЛА по вышеуказанным источникам 
являются исходными данными для анализа си-
стем охлаждения. Компоновочная схема мар-
шевой ступени представлена на рис. 1, геомет-
рические параметры, необходимые для расчета 
системы охлаждения, на рис. 2. 

 
Рис. 1. Компоновка маршевой ступени в разрезе 
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Траектория полета H(t) и профиль скоростей 
V(t) представлены на рис. 3. 

 
Рис. 3. Зависимость высоты и скорости полета от времени 

Оценка температурных полей планера 
ЛА по длине разбит на 10 частей с шагом  

по 0.5 м (рис. 2). Параметры атмосферы опре-
делены из условий международной стандарт-
ной атмосферы [7]. Коэффициенты теплоотда-
чи, теплопроводности и числа Прандтля, Рей-
нольдса, Нуссельта для каждого характерного 
момента времени рассчитываются с помощью 
соотношений, приведенных в работах [8, 9]. 
Зависимость температуры в разных частях по-
верхности ЛА от времени представлена на 
рис. 4 [10−15]. 

Наиболее сложным с точки зрения теплоза-
щиты представляется участок пикирования 
t = 561 c, на котором рост температуры сопро-
вождается одновременно с чрезвычайно резким 
ростом коэффициентов теплоотдачи. 

Распределение температур по длине аппара-
та показано на рис. 5. 

 
Рис. 4. Зависимость температуры в разных сечениях поверх-
ности ЛА от времени 

 
Рис. 5. Распределение температур в различных зонах в нача-
ле полета (t = 0) и в начале участка пикирования (t = 561 с) 

Распределение коэффициента теплоотдачи α 
по зонам для t = 0 и t = 561 с показано на рис. 6. 

 
Рис. 6. Распределение коэффициента теплотдачи α по зонам 
корпуса для t = 0 и t = 561 с 

 
Рис. 2. Геометрия маршевой ступени высокоскоростного летательного аппарата (ВЛА) 
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Участки поверхности аппарата в целях упро-
щения расчета площади аппроксимируются 
простыми геометрическими телами – конусом, 
усеченными конусами, цилиндрами. Из графи-
ков ( )1 ,T f l=  ( )2α f l=  (рис. 5, 6) определим 
для каждой зоны некоторые средние значения 
температуры срT  и коэффициента теплоотдачи 

срα  в расчетный момент времени t = 568 с. 

Сравнительный анализ различных систем 
охлаждения элементов конструкции 

Для тепловой защиты конструкции ЛА мо-
гут быть использованы как «пассивные», так и 
«активные» системы. К наиболее широко при-
меняемым «пассивным» системам можно  
отнести теплозащитные покрытия, теплоакку-
мулирующие конструкции, а к «активным» – 
системы тепловой защиты (СТЗ) с жидким 
теплоносителем − замкнутые или с впрыском 
теплоносителя в поток через щели («пленоч-
ная» СТЗ) или через пористую стенку («транс-
пирационная» СТЗ). 

Относительную тепловую эффективность раз-
личных систем охлаждения в условиях сильного 
нагрева можно оценить по соотношению 

уд
отн ,

Q S
Q

c m T
⋅

=
⋅ ⋅ ∆

 

где удQ  – интегральная теплота, приходящаяся 
на 1 м2 конструкции аппарата за время полета; 
S  – площадь поверхности аппарата, м2; c  – 
средняя теплоемкость материала конструкции 
аппарата; m  – масса аппарата; T∆  – средняя 
температура нагрева массы аппарата за время 
полета. 

В качестве примера далее проведем сравни-
тельный анализ применения двух «активных» 
СТЗ: с жидким теплоносителем (замкнутой и 
пленочной) для охлаждения конструкции ВЛА 
на наиболее напряженном конечном участке 
полета по критерию минимальная масса СТЗ. 

Исходные данные: распределение темпе-
ратуры внешнего потока и параметров тепло-
обмена по зонам корпуса, площадь поверх-
ности зон корпуса описаны ранее; время по-
лета на конечном участке к 23 сt = ; требуемая 
температура поверхности корпуса 1 трwT =  
=373 К, тип теплоносителя – топливо (керо-
син, ПВРД); коэффициент черноты поверхно-
сти ε 0.2= ; постоянная Стефана − Больцмана 

8 4
2

Втσ 5.7 10 К
м

−= ⋅ ; параметры теплоносителя: 

начальная температура вхT =  27 ºС = 300 К; ко-
нечная температура выхT =  100 ºС = 373 К; теп-

лоемкость охл
Дж2430

кг·град
с ≈ . 

Анализ рассматриваемых систем охлажде-
ния проводится на базе нижеизложенных моде-
лей их функционирования и критерия их мини-
мальной массы. 

Система охлаждения 
с жидким теплоносителем  

Физический принцип работы систем охла-
ждения с жидким теплоносителем (СОЖТ) – 
теплопередача между высокотемпературным 
потоком, омывающим поверхность ЛА, и пото-
ком жидкого теплоносителя (охладителя), про-
текающего под поверхностью. Схема представ-
лена на рис. 7. 

 
Рис. 7. Схема работы СОЖТ: 1 – высокотемпературный поток; 
2 – внешняя горячая поверхность ЛА; 3 – поток жидкого теп-
лоносителя; 4 – стенка канала теплоносителя; 1wT  – темпера-
тура внешней поверхности аппарата; 2wT  – температура стен-
ки со стороны теплоносителя; охл вх охл вых ,T T  – температура 
охладителя на входе и выходе из системы (далее вх вых,T T ) 

Запишем уравнение баланса тепловых пото-
ков на поверхности ВЛА: 
 конв изл тнq q q− = , (1) 
где конвq  – тепловой поток, подведенный к по-
верхности тепловой защиты за счет конвектив-
ного теплообмена; излq  – теплота, излучаемая 
поверхностью в окружающее пространство; тнq  
– теплота, отведенная теплоносителем. 

( )конв 1α e wq T T S= ⋅ − ⋅  – закон конвективного 
теплообмена Ньютона, где α  – коэффициент 
теплоотдачи; eT  – температура восстановления 
внешнего потока; 1wT  – температура внешней 
поверхности площадью S ; в соответствии со 
вторым началом термодинамики всегда при 

конв 0q >  выполняется условие 1e wT T> . 
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4
изл 1ε σ wq T S= ⋅ ⋅ ⋅  – закон лучистого тепло-

обмена Стефана − Больцмана, где ε  – коэф-
фициент черноты поверхности; σ  – постоянная 
Стефана – Больцмана; 

( )тн вых вх q c m T T= ⋅ ⋅ −  – закон нагрева теп-
лоносителя, где c  – среднемассовая теплоем-
кость теплоносителя; m  – расход теплоносите-
ля; вх вых,T T  – температура теплоносителя  
на входе и выходе соответственно. 

Подставив записанные выражения в (1), по-
лучим 

( ) ( )4
1 вых вхα  σ  ,e w wT T S T S c m T T− ⋅ −ε ⋅ ⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ −  (2) 

откуда 

 ( )
( )

4
1

вых вх

α  ε σ
.e w wT T S T S

m
c T T
− ⋅ − ⋅ ⋅ ⋅

=
⋅ −

  (3) 

Зная параметры теплоносителя и имея огра-
ничения на его расход, можно установить сте-
пень снижения температуры. 

Зависимость потребного расхода охладителя 
(керосина, ПВРД) от требуемой температуры 
внешней поверхности ВЛА, полученная по со-
отношению (3), дана на рис. 8. 

Расход охладителя (керосина) для снижения 
температуры стенки до 373 К на участке пики-
рования при условиях, описанных ранее, мож-
но оценить как 150 кг (используется топливо 
ДУ с ПВРД). 

Система пленочного охлаждения  
Физический принцип работы такой защиты 

заключается в том, чтобы создать пленку из 
жидкого охладителя (воды) на защищаемой по-
верхности. Схема способа создания пленки при-
ведена на рис. 9. 

 

Рис. 9. Схема создания жидкой пленки: 1– набегающий горя-
чий поток; 2 – щель высотой h; 3 – пленка охладителя; 4 – ис-
парение охладителя; 5 – защищаемая от нагрева стенка; 6 – 
жидкий охладитель; 7 – канал охладителя; охлu  – скорость по-
дачи охладителя; горu  – скорость горячего потока воздуха 

Максимальная скорость подачи охладителя, 
при которой процесс образования пленки 
устойчив, называется критической скоростью. 
Экспериментально установлено, что эффектив-
ность пленочного охлаждения определяется 
максимально возможной скоростью подачи 
охладителя, критической скоростью крv , высо-
той щели  h , скоростью набегающего горячего 
потока гор u  и числом Рейнольдса охлRe . 

Если задаться шириной пленки b  и 
длиной  l , то можно записать уравнение 
баланса тепловых потоков на поверхно-
сти пленки в виде  

            
( )

( )охл охл

α

,

e w
p w

I I l h
c

m I r

 
⋅ − ⋅ ⋅ =  

 

= ⋅ +

            (4) 

где α

p w
c

 
  
 

 – теплообмен с учетом вдува 

пара охладителя в пограничный слой; 
eI  – удельная энтальпия восстановле-

ния набегающего потока; wI  – удельная 
энтальпия пара охладителя при температуре 
стенки, поскольку кипwT T= ; охлm  – массовый 
секундный расход охладителя; охлI =  

( )охл кип начc T T= ⋅ −  – среднемассовая энтальпия 
охладителя; охлc  – удельная теплоемкость 
охладителя; r  – удельная теплота испарения 
охладителя.  

В таком случае из уравнения баланса тепло-
вых потоков просто получить выражение для 
расчета длины пленки в виде 

 
Рис. 8. Зависимость потребного расхода охладителя от требуемой темпе-
ратуры внешней поверхности ВЛА 
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 ( )

( )

охл охл .

e w
p w

m I r
l

I I b
c

⋅ +
=
 α

⋅ − ⋅  
 



 (5) 

При этом массовый секундный расход охла-
дителя рассчитывается по формуле 
 охл кр охлρm b h v= ⋅ ⋅ ⋅ , (6) 

где b и h – размеры щели, задаются конструк-
цией системы при проектировании; охл ρ  – 
плотность охладителя; крv  – скорость подачи 
охладителя.  

Расчеты по данной методике для указанных 
выше исходных данных дают следующие ре-
зультаты. 

Уравнение баланса тепловых потоков на по-
верхности пленки дается в виде  

 ( ) ( )охл охл
α ,e w
p w

I I l h m I r
c

 
⋅ − ⋅ ⋅ = ⋅ +  

 
  (7) 

откуда  

 
( )

( )охл
охл

α
e w

p w

I I l h
c

m
I r

 
⋅ − ⋅ ⋅  

 =
+

 , (8) 

( )охл охл кип начI c T T= ⋅ − , 

где α

p w
c

 
  
 

 – параметр теплообмена с учетом 

вдува пара охладителя в пограничный слой;  
eI  – удельная энтальпия восстановления набе-

гающего потока; wI  – удельная энтальпия пара 
охладителя при температуре стенки, поскольку 

кипwT T= ; охлm  – массовый секундный расход 
охладителя; охлI  – среднемассовая энтальпия 
охладителя; охлс  – удельная теплоемкость 
охладителя; r  – удельная теплота испарения 
охладителя.  

Для определения теплообмена с учетом вду-
ва пара охладителя в пограничный слой на 
практике рекомендуется использовать инже-
нерные методики расчета, базирующиеся на 
экспериментально-теоретическом поиске функ-
ции, связывающий тепловые потоки при вдуве 
пара охладителя в пограничный слой ( wq ) и без 
вдува ( 0 ) :q  ( )0wq f q=  [16]. 

В работе [16] зависимость ( )0wq f q=  рас-
сматривается в форме 

 
0

0

α

1 γ ,
α
ww w

w

p

сq G
q

с

 
 
 = = − ⋅
 
  
 

 (9) 

где wG  – безразмерный массовый расход охла-
дителя, равный  

0

w
w

p

mG

C

=
 α
  
 



; 

wm  – расход пара охладителя вдуваемого в по-
граничный слой; γ  – коэффициент вдува 

0.24 0.03
,охл

охл

μγ 0.6 ;
μ

we

e

I
I

−
   

= ⋅ ⋅   
   

 

,охлwI  – энтальпия газа-охладителя при темпе-
ратуре поверхности; eI  – энтальпия восстанов-

ления набегающего потока; μμ
μ∞

=  – безраз-

мерный коэффициент динамической вязкости. 
В первом приближении определим охлm  ис-

ходя из предположения, что 
0

α α

p pw
C C

   
≈      

   
. 

Найдем 
0

α

pC
 
  
 

 для каждой зоны аппарата в 

расчетный момент времени t = 568 с (рис. 10). 

 
Рис. 10. Распределение параметра теплообмена по длине 
корпуса 

Оценим потребный расход охладителя при 
приведенных выше исходных данных. 

Пусть охладитель – вода, P = 1197 Па, 
кипT (1197 Па) = 17 °С = 290 K; 

( )охл
Дж1197 Па 73 000
кг

I = ; 



ТЕПЛОВЫЕ ПРОЦЕССЫ В ТЕХНИКЕ. 2023. Т. 15. № 1   

 

 

THERMAL PROCESSES IN ENGINEERING 19 
 

H2OС =  4183 Дж/(кг·град); 
( )кип 101325 Па 100 С 373 КT = ° = ; 

нач 20 С 293 KT = ° = ; 

( ) ( )охл охл кип нач

3

 4183 373 293
Дж4183 80 334.64 10 .
кг

I С T T= ⋅ − = ⋅ − =

= ⋅ = ⋅
 

Удельная теплота испарения воды 
3кДж Дж  2477 2477 10

кг кг
r = = ⋅ . 

Удельная энтальпия пара охладителя при 

температуре кипения 3 Дж1 .8644 10
кг KpС = ⋅
⋅

. 

Так как испарение охладителя происходит на 
внешней поверхности аппарата при условиях, 
соответствующих высоте 30 километров, тем-
пература кипения, принятая для расчета удель-
ной энтальпии пара, ( )кип внеш 290 КT =  

( )
3

кип внеш
Дж1864.4 290 540 10
кгw pI С T= ⋅ = ⋅ = ⋅ , 

3 Дж2500 10
кгwI = ⋅ , 

( ) ( )зоны нач ,e p airI С T T= ⋅ −  

( ) ( ) Дж1473 K 1210 .
кг Кp airС T = =
⋅

 

На рис. 11 приведены значения энтальпии 
восстановления набегающего потока eI  по зо-
нам в расчетный момент времени t = 568 с. 

 
Рис. 11. Распределение энтальпии торможения набегающего 
потока по зонам корпуса 

Критическую скорость подачи охладителя 
определим из выражения для числа Рейнольдса: 

( )
охл

ρ
Re ,

μ
v h⋅ ⋅

=  

где h = 1 мм = 0.001 м – высота щели, для воды 
критическое значение охлRe 300=  [1]; 

6
3

кг кгμ 1004 10  Па с ; ρ 1000
м·с м

−= ⋅ ⋅ = = ;  

тогда 
охл

кр
Re μ м0.3 ;

ρ с
v

h
⋅

= =
⋅

 

максимально возможный расход охладителя мож-
но выразить как 

охл кр
кгρ  ,
с

m b h v= ⋅ ⋅ ⋅  

где b – длина щели, равная периметру соответ-
ствующего сечения корпуса. 

Длина пленки определяется по следующему 
соотношению:  

 ( )

( )

охл охл  м.

e w
p W

m I r
l

I I b
C

⋅ +
=
 α

⋅ − ⋅  
 



 (10) 

Получен суммарный расход охладителя 
0.601 кг/с, расход охладителя на участке пики-
рования 0.601·30 = 13.8 кг 

Оценка масс элементов 
системы подачи охладителя 

Масса турбонасосного агрегата  

к.ср. макс макст
тна 5

ср ср
0.035 100

τ10
p mm

 ℵ ℵ
= ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅  ℵ ℵ 

, 

где макс

ср

ℵ
ℵ

 – отношение максимального и сред-

него расхода охладителя; к.ср.p  – среднее дав-

ление на поверхности ЛА (примем *
к.ср.p p= ). 

Так как зависимость давления от времени 
неизвестна, примем давление постоянным и 
равным *p  в момент пика температурных 
нагрузок. 

Для системы подачи охладителя (СПО): 
7

к.ср. т

т

2.38 10 ; 14  кг;

τ 30  с;  0.46;
τ

p m

m

= ⋅ =

= =
 

7
к.ср.

5 5
102.38 238  Па

10 10
p

= ⋅ = ; 
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( )тна 0.035 100 238 1 0.46 1 8.1  кг.m = ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅ =  
Для СОЖТ: 

( )ТНА
1500.035 100 50 1 1 11.8  кг.
30

m = ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅ =  

Масса системы наддува баков определяется 
по формуле 

б
снб т5

ср

6.4  кг, 
10
pm m= ⋅ ⋅

ρ
 

где срρ  – средняя плотность топлива (в данном 
случае плотность охладителя); бp  – давление 
наддува (рекомендуется 2...4·105 Па); тm  – мас-
са топлива (в данном случае охладителя); 

ср 3
кгρ 1000
м

= ; 5
б 30 10  Паp = ⋅ ; т 4 кг.m =  

Для СПО: 
5

снб 5
6.4 30 10 14 2.688 кг 2.7 кг

1000 10
m ⋅

= ⋅ ⋅ = ≈ . 

Для СОЖТ используется система наддува 
баков с топливом – снб 0m = . 

Масса арматуры определяется по нижепри-
веденным формулам. 

Для СПО: 

макст
арм

ср
3.5

τ
mm ℵ

= ⋅ ⋅
ℵ

, 

где макст

ср
0.46;  1

τ
m ℵ

= =
ℵ

; поправочный коэффи-

циент арм ,k  учитывающий длину трубопрово-
дов, примем для СПО арм 1.25k ≈ , для СОЖТ 

арм 4k ≈ . 

макст
арм арм

ср
3.5

τ

3.5 1.25 0.46 1 3 кг.

mm k ℵ
= ⋅ ⋅ ⋅ =

ℵ

= ⋅ ⋅ ⋅ ≈

 

Для СОЖТ: 

макст
арм арм

ср
3.5

τ

1503.5 4 1 31.6 кг.
30

mm k ℵ
= ⋅ ⋅ ⋅ =

ℵ

= ⋅ ⋅ ⋅ ≈

 

Масса бака вычисляется по соотношениям: 
– для СПО: 

б б охлα 0.11 14 1.54  кг,m m= ⋅ = ⋅ =  

где бα  – относительная масса бака 
( бα 0.1 0.12≈ ÷ ) [2]; 

СО охл тна снб арм б;M m m m m m= + + + +  

– для СОЖТ используется бак с топливом, 
поэтому масса б 0m = . 

Для упрощения расчетов по различным ва-
риантам систем охлаждения математическая 
модель вычисления масс СОЖТ и СПО была 
реализована в системе MATLAB. Полученные 
массы охладителя, систем подачи и общие мас-
сы систем охлаждения для принятых условий 
приведены в табл. 1. 

Таблица 1. Массовая сводка отдельных элементов  
и систем охлаждения в целом 

Системы охлm , 
кг 

бm , 
кг 

тнаm , 
кг 

снбm , 
кг 

армm , 
кг 

Сумма, 
СОM , кг 

СОЖТ – – 11.8 – 31.6 43.4 
СПО 14 1.5 8.1 2.7 3.0 29.8 
 
Из полученных результатов следует, что 

для принятых условий функционирования 
анализируемых систем охлаждения целесооб-
разно использовать систему пленочного 
охлаждения. 

Выводы 
1. При заданном техническом задании сфор-

мирован внешний облик высокоскоростного 
беспилотного летательного аппарата, определе-
ны основные характеристики и проектные па-
раметры. 

2. Определены температурные поля и коэф-
фициенты теплообмена на поверхности планера 
ВБЛА. 

3. Проведен инженерный анализ возможных 
вариантов системы охлаждения внешней по-
верхности планера для спроектированного 
ВБЛА по критерию «потребная масса охлади-
теля». 

4. Приведены математические модели функ-
ционирования систем охлаждения с жидким 
теплоносителем и пленочным охлаждением. 

5. Дана методика оценки масс элементов 
анализируемых систем охлаждения. 

6. Проведен сравнительный анализ двух си-
стем (СОЖТ и СПО) по критерию минимум 
массы системы охлаждения. 
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