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В статье на основе аналитических и экспериментальных данных представлены возможные уровни теп-
лового нагружения гиперзвуковых многоразовых самолетов. Рассмотрены способы обеспечения тепло-
вого режима таких летательных аппаратов с использованием различных пассивных и активных средств 
теплозащиты. По результатам анализа научно-технического задела в части практической реализации 
данных средств сделан вывод об актуальности и целесообразности создания комплексной системы 
теплозащиты многоразового высокоскоростного ЛА.
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Сегодня одним из перспективных направ-
лений создания авиационной техники являются 
многоразовые гиперзвуковые (или высокоско-
ростные) летательные аппараты (ГЛА). Интерес 
к подобной технике обусловлен желанием сокра-
тить временные параметры выполнения транс-
портной операции, например перевозки пас-
сажиров на расстояние более 5000 км [1–3] 
или вывода на орбиту второй ступени многоразо-
вой авиационно-космической системы (АКС).

Согласно совместному исследованию 
Airbus и Japan Aircraft Development Corporation, 
к 2030 г. наиболее востребованным стал 
бы 100-местный гиперзвуковой самолет (око-
ло 10 тонн полезной нагрузки) с крейсерской 
скоростью М = 5, способный выполнять в день 

четыре рейса от взлета до посадки. Стоимость 
сегмента гражданского гиперзвукового авиа-
строения к этому времени может составить 
3,5 млрд евро [4]. Сроки появления первого 
опытного экземпляра гражданского высокоско-
ростного лайнера не называются, возможно, это 
произойдет не ранее 2035 года.

Для АКС наиболее рациональным мог 
бы стать вариант самолета-разгонщика с отде-
лением второй ступени на скорости М = 6–7. 
При этом масса выводимой полезной нагруз-
ки составила бы 10–15 тонн [5]. Применение 
гиперзвукового самолета в качестве первой 
ступени АКС позволило бы снизить запас топ-
лива последующих ступеней АКС за счет вы-
сокой начальной энергетики и большой высо-
ты их разделения. При этом экономия топлива 
может быть трансформирована либо в уве-
личение массы выводимой нагрузки, либо 
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в уменьшение стоимости ее выведения при по-
стоянных параметрах груза.

Основные особенности концептуально-
технического облика исследуемого типа ГЛА
Вне зависимости от того, является скоростной 
ЛА пилотируемым или беспилотным, основ-
ными факторами, влияющими на тепловое 
нагружение, являются:

1)  характер траектории аппарата;
2)  достигаемые высотно-скоростные па-

раметры;
3)  время полета.
На основе анализа ранее указанных воз-

можных концепций ГЛА можно выделить два 
основных профиля полета после взлета с по-
лосы:

1)  набор крейсерской высоты и скоро-
сти с дальнейшим продолжительным полетом;

2)  разгонная траектория для достижения 
точки старта второй ступени с борта ЛА и по-
следующий возврат на аэродром.

Схемы данных профилей приведены 
на рисунке 1. С учетом того, что разгонный 

участок характерен как для «маршевого» само-
лета, так и для аппарата-разгонщика, далее 
рассмотрим особенности тепловых режимов 
для первого варианта траектории.

До сих пор, согласно публикации [6], 
рекорд продолжительности крейсерского ги-
перзвукового полета принадлежит ракете 
X-51 Waverider – около 6 минут (май 2013 г.). 
По заявлениям руководства военно-воздуш-
ных сил США, аппарат пролетел 426 км и до-
стиг скорости 5,1 Маха, при этом изначально 
расчетная дальность полета составляла не ме-
нее 1100 км. В настоящее время для одного 
из проектов гиперзвукового пассажирского 
самолета расчетный крейсерский участок по-
лета составляет 5000 км [7]. При скорости 
5 Махов на высоте 27 км преодоление этого 
расстояния займет около 55 минут, то есть 
в 9 раз дольше, чем достижение X-51.

Пример зависимости теплового нагру-
жения пассажирского ГЛА со взлетной массой 
236 тонн по профилю полета, аналогичного 
«маршевому» самолету, показан на рисунке 2 
[8]. Cуммарный тепловой поток Q зависит 

Mкр ≥ 5

Mкр = 0,8

Mmax ≥ 5

Рис. 1. Типовые профили для исследования теплового нагружения ГЛА  
(а – гиперзвуковой «маршевый» самолет, б – гиперзвуковой «разгонный» самолет) 

Рис. 2. Тепловой поток к пассажирскому ГЛА по профилю полета
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от площади омываемой поверхности QΣ = Σ qiSi, 
где qi – это поток к i-му элементу общей площа-
ди поверхности, Si – площадь элемента. График 
дан для фюзеляжа пассажирского ГЛА, значе-
ние Q приведено в относительных величинах 
в сравнении с максимальным действующим 
тепловым потоком по траектории. На рисун-
ке 3 приведены установившиеся температуры 
по поверхности высокоскоростного ЛА с крей-
серским числом Маха Мкр = 5 [9]. По данным 
[10], на крейсерской скорости Мкр = 6 и вы-
соте 30 км максимальная температура пане-
ли обшивки из сплава ЭП99 может составить 
до 700 °C. Математическим моделированием 
условий теплового нагружения скоростного 
ЛА с Мкр = 7 были получены установившиеся 
температуры на уровне 800 и 620 °С для голов-
ной части фюзеляжа и нижней регулярной зоны 
обшивки соответственно [11].

Внешняя поверхность гиперзвукового 
ЛА – не единственный элемент, испытываю-
щий воздействие высоких температур. Боковые 
стенки газовоздушного тракта испытывают 
еще бóльшие тепловые нагрузки. Если для SR-
71 эксплуатационные температуры в диапазоне 
590–650 °С наблюдались в сопловой зоне мо-
тогондол, то для концептуального облика 5-ма-
хового ГЛА этой же фирмы, исследованного 
в начале 1990-х годов, аналогичные расчетные 

значения были получены уже на неохлаждае-
мых панелях воздухозаборника.

Дополнительными элементами, вно-
сящими значительный вклад в тепловой ба-
ланс ГЛА, являются внутренние источники 
тепла: камера сгорания и сопло прямоточно-
го воздушно-реактивного двигателя (ПВРД). 
Температурное нагружение ПВРД зависит 
от его тягово-геометрической размерности, ис-
пользуемого топлива и применяемых конструк-
ционных материалов. В таблице 1 приведены 
результаты расчетных исследований теплово-
го состояния двух вариантов камеры сгорания 
многорежимного гиперзвукового ПВРД [12].

На основе приведенной выше информа-
ции по уровням температур можно сделать 
вывод о том, что подобные условия функцио-
нирования гиперзвуковых самолетов беспре-
цедентны в сравнении с режимами полета су-
ществующих сверхзвуковых самолетов. Таким 
образом, для гиперзвукового ЛА потребуется 
обеспечить требуемый уровень тепловой за-
щиты:

1)  конструкции планера;
2)  отсеков бортового радиоэлектронного 

оборудования;
3)  ниш шасси;
4)  воздухозаборника и сопла;
5)  мотоотсека;

Головная часть 
ГЛА

650 ˚С

ок. 500 ˚С
Передние части

воздухозаборника

600–650 ˚С
Передние части

несущих поверхностей

Хвостовая часть
фюзеляжа (без сопла)

до 450 ˚С

Регулярные зоны
планера

480–550 ˚С

Рис. 3. Карта температур для скоростного ЛА с крейсерской скоростью полета Мкр = 5
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Далее проанализируем возможные тех-
нические решения по восприятию тепловых 
потоков конструкцией таких летательных 
аппаратов.

Методы обеспечения тепловой защиты 
гиперзвуковых многоразовых ЛА
Способы тепловой защиты рассмотрим 
на примере беспилотного гиперзвукового 
самолета:

1)  имеющего разгонно-маршевые воз-
душно-реактивные двигатели;

2)  реализующего горизонтальный взлет/
посадку на аэродром;

3)  использующего аэродинамические 
принципы полета с возможностью выполнения 
динамического маневра «горка»;

4)  совершающего длительный гиперзву-
ковой полет только в атмосфере на большие 
расстояния.

Следует отметить, что отсутствие чело-
века на борту серьезно упрощает построение 
системы охлаждения и снимает потребность 
в специальных системах кондиционирования 
воздуха (СКВ) и жизнеобеспечения (СЖО).

На данный момент техническими специ-
алистами ведущих мировых аэрокосмических 
фирм определены следующие возможные ме-
тоды восприятия тепловых потоков к скорост-
ному ЛА:

1)  применение жаропрочных и жаро-
стойких материалов «горячей» конструкции 
планера;

2)  установка внешней пассивной тепло-
вой защиты некоторых участков ЛА;

3)  использование активного охлаждения 
в элементах планера и силовой установки (СУ) 

с помощью хладоресурса топлива или допол-
нительного теплоносителя;

4)  модификация аэродинамической 
компоновки и интеграция СУ с теоретически-
ми обводами аппарата.

Использование в силовой конструкции 
скоростных ЛА стальных и титановых сплавов 
является распространенным способом обес-
печения ее работоспособности. Температуры 
до 460 °С определяют зоны применимости 
титана, до 780–800 °С – жаропрочных сталей, 
до 980–1000 °С – кобальтовых или ниобие-
вых суперсплавов. Для особонагруженных зон 
с рабочей температурой до 2000 °С специа-
листами выработаны рекомендации в части 
использования композиционных материалов 
класса «углерод-кремний», «углерод-углерод» 
и других неметаллических материалов [13, 14]. 
Кроме этого, известны работы по созданию ти-
таноматричных композиционных материалов 
(КМ), а также ультравысокотемпературных 
КМ на основе боридов гафния или циркония 
с добавлением силицида кремния [15]. На ри-
сунке 4 показаны возможные зоны примени-
мости различных материалов.

С точки зрения конструктивного испол-
нения обшивки предпочтение отдается трех-
слойным панелям с заполнителем различной 
конфигурации. Китайскими учеными в ма-
териалах [16, 17] показана возможность ис-
пользования многослойных панелей с объем-
ным трехмерным заполнителем (материалы 
панелей – титановые, циркониевые сплавы 
и КМ класса «углерод-кремний») в конструк-
ции планера гиперзвуковых ЛА. Один из ва-
риантов такой панели с дополнительной фет-
ровой теплоизоляцией показан на рисунке 5. 

Таблица 1
Параметры теплового состояния камеры сгорания гиперзвукового ПВРД

Параметр Значение
Тип конструкции Металлическая Керамоматричные композиционные материалы
Коэффициент теплопередачи, Вт/м2/К 675
Температура восстановления, К 2460
Температура горячей стенки, К 1100 1800
Плотность теплового потока, КВт/м2 917 444
Площадь поверхности камеры сгорания, м2 0,95
Расход топлива для охлаждения, кг/с 0,175
Тепловая нагрузка на топливо, МДж/кг 5 2,4
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Рис. 4. Технологическая карта ГЛА: 1 – передние кромки и управляющие органы из углерод-углеродных/угле-
род-керамических материалов (C-C/SiC); 2 – наиболее нагретые регулярные зоны фюзеляжа, крыла и оперения 
из высокожаропрочных сталей и сплавов (например, аналог ЭП99 и др.); 3 – остальные регулярные зоны фюзе-
ляжа и крыла из титановых сплавов / титаноматричных композиционных материалов; 4 – ограниченно много-

разовое покрытие горячей части плоского сопла

 Рис. 5. Панель обшивки с объемным заполнителем  Рис. 6. Гибкий кремнеземный мат

10 мм

Для использования в конструкции передних 
частей фюзеляжа и кромок несущих поверх-
ностей рассматриваются цельноформованные 
или составные детали из жаростойких компо-
зиционных материалов.

Для некоторых зон поверхности гипер-
звуковых самолетов может быть рациональным 
использование пассивных методов теплозащи-
ты: плиточных или гибких теплозащитных по-
крытий – ТЗП (см. рисунки 6 и 7 соответствен-
но). Технологии проектирования, изготовления 
и монтажа плиточной тепловой защиты были 

отработаны на таких аппаратах, как, например, 
“Space Shuttle” и «Буран», выполнявших дли-
тельный планирующий спуск из космоса в ат-
мосфере на гиперзвуковых скоростях. Однако, 
несмотря на это, данный вариант восприя-
тия теплового нагружения не может считаться 
полностью оптимальным решением, особен-
но для многоразовых высокоскоростных ЛА, 
не выходящих в космическое пространство. 
Это связано в первую очередь с необходимо-
стью минимизации массы планера, а также 
технологическими особенностями установки 
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Внутренняя обшивка ЛА
с фетровой прокладкой

Сотовая панель 
из жаропрочного сплава

Плитки 
из оксида кремния

Теплоизолирующие
вставки

Рис. 7. Концептуальный облик плиточной теплозащиты с металлическими сотовыми панелями

внешнего ТЗП на сложные теоретические об-
воды самолета. Тем не менее внутренняя теп-
лоизоляция остается единственным вариан-
том защиты топлива от перегрева на больших 
сверхзвуковых и гиперзвуковых скоростях по-
лета. Примеры теплоизоляции баков приведе-
ны на рисунке 8 [18, 19].

Другим вариантом обеспечения тепло-
вого режима гиперзвуковых ЛА является ор-
ганизация активного охлаждения наиболее 
нагретых участков планера и элементов си-
ловой установки. Предполагаемые зоны раз-
мещения такой теплозащиты: отсек бортово-
го оборудования, панели воздухозаборника 

и сопла, камера сгорания прямоточных двига-
телей. В качестве хладагента может выступать 
как авиационное топливо, так и вспомогатель-
ный теплоноситель, в случае если возмож-
ностей топливной системы для охлаждения 
недостаточно.

Ключевым свойством, определяющим 
возможность использования топлива для си-
стем активного охлаждения ГЛА, является его 
хладоресурс, который согласно [8] определя-
ется выражением:

	
, МДж/кг,	 (1)

жидкий водород
или кислород

Внешняя теплозащита

Теплоизоляция пеной
Волоконная теплоизоляция

Алюминизированное волокно
Кварцевое волокно

Теплоизоляция пеной
Волоконная теплоизоляция Изоляция 

в кварцевом
стекловолокне

Сотовая панель Шпангоут

Полиимидный
фетр

Топливная
ячейка

Уплотнение
Волоконная

изоляция

Рис. 8. а – теплоизоляция бака с криогенным топливом, б – теплоизоляция бака с углеводородным топливом
а б
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где Cp – удельная теплоемкость топлива при по-
стоянном давлении.

Хладоресурс зависит от теплоемкости 
горючего, а также диапазона температур его 
возможного подогрева. У керосина он огра-
ничен термостабильностью (~530 К), а у водо-
рода лимитируется только характеристиками 
прочности и жаростойкости охлаждаемых эле-
ментов ГЛА. При расчете хладоресурса долж-
ны учитываться тепловые эффекты qт.эф, возни-
кающие в топливе при его нагреве (плавление, 
испарение и пр.). В таблице 2 приведены не-
которые физико-химические характеристи-
ки основных типов топлив, рассматриваемых 
при разработке технического облика ГЛА.

В дополнительных контурах жид-
костного или газового охлаждения могут 
быть использованы вода (пар), аммиак, ге-
лий и кремнийорганические жидкости. 
Последние наиболее оптимально сочетают 

в себе теплофизические свойства с характе-
ристиками безопасности.

Рисунок 9 иллюстрирует возможную 
логику организации дополнительных охла-
ждающих контуров вместе с основным топ-
ливными магистралями на примере мотогон-
долы комбинированной СУ [20]. В данной 
схеме высокотемпературное топливо пред-
варительно подогревается хладагентом с по-
следующей эндотермической реакцией в мо-
дулях топливожидкостных теплообменников 
(ТЖТ). Наибольшей эффективности система 
достигает на теплонагруженном этапе раз-
гон-набора высоты при максимальном рас-
ходе топлива, обеспечивающем наибольший 
располагаемый хладоресурс в единицу вре-
мени. Кроме того, нагрев топлива в опреде-
ленных пределах за счет подвода дополни-
тельной теплоты увеличивает его удельный 
импульс, повышая тягу СУ.

линии хладагента
ТЖТ

ТРД

топливный насос

насос
хладагента

Топливный бак Подогреватель

воздухозаборник камера сгорания ПВРД реактивное сопло

топливные магистрали

Рис. 9. Система тепловой защиты с активным охлаждением на основе углеводородного топлива  
и дополнительного хладагента

Таблица 2
Топлива для ГЛА

Тип топлива Удельная теплота 
сгорания, КДж/кг

Плотность 
топлива, кг/м3

Энергоемкость,
МДж/м3

Температура 
кипения, °C

Хладоресурс, 
КДж/кг

Керосин 43 500 700–800 33 250 126–316 930
Метилциклогексан 45 800 770 20 564 101 2080
Сжиженный метан 48 500–62 860 480–500 20 594 –161 2950
Водород 128 823 70,8 8220 –253 18 000
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В статье [21] описывается построение 
системы тепловой защиты гиперзвукового пас-
сажирского самолета на водородном топливе 
с крейсерской скоростью полета Мп = 8. Хотя 
работа посвящена пилотируемому ЛА, матери-
алы научного исследования достаточно полно 
отражают практическую ценность исполь-
зования базового хладоресурса как жидкого 
водорода, так и процессов испарения в баках. 
Система включает в себя пассивную теплоизо-
ляцию топливных емкостей, а также магистра-
ли активного охлаждения кабины и силовой 
установки. Тепловой режим кабины поддер-
живается циркуляцией части испарившегося 
топлива, которое затем смешивается с осталь-
ной его частью и подается в теплообменники 
силовой установки, а также систему конди-
ционирования. Дополнительно в охлаждении 
двигателей участвует само жидководородное 
топливо. Описанная система тепловой защи-
ты сформирована из условий работы в течение 
10 000 секунд, при этом максимальные потреб-
ные расходы охладителей составляют 100 кг/с 
для скорости полета Мп = 2,5, 65 кг/с для Мп = 
6 и 40 кг/с для Мп = 8. Идея задействования 
в системе охлаждения паров водорода может 
найти применение в том числе и на беспилот-
ных высокоскоростных ЛА.

Помимо самостоятельного использова-
ния активного охлаждения в системах теп-
ловой защиты гиперзвуковых самолетов, 

возможна также его интеграция с пассивны-
ми теплозащитными покрытиями. В рабо-
те [22] приведены результаты исследования 
совместного применения активного охлажде-
ния и пассивной теплозащиты для самоле-
та-разгонщика АКС с максимальным числом 
Маха М = 8 на высоте 60 км. Аналитические 
расчеты и математическое моделирование 
показали, что активная теплозащита с ма-
гистралями охлаждающего топлива способ-
на снизить массу теплозащитных покрытий 
на 40 % от базовой (температура поверхно-
сти под ТЗП 330 К). Такой способ оказался 
более эффективным, чем повышение допу-
стимой температуры конструкции под теп-
лозащитой от 330 до 440 К (снижение массы 
ТЗП – 30,1 %). С учетом того, что повышение 
рабочих температур связано с применением 
более тяжелых жаропрочных и жаростойких 
материалов, суммарный выигрыш по массе 
планера ЛА может быть увеличен.

Другим перспективным направлением 
активного теплосъема является применение 
термоэлектрогенерирующих устройств в ин-
тересах системы электроснабжения самоле-
та [23]. Оптимальным местом их размеще-
ния, помимо передних кромок ГЛА, является 
двигательный отсек прямоточного контура, 
в котором необходимо обеспечить выработку 
электроэнергии при отсутствии движущихся 
частей традиционного привода-генератора. 

направление
потока

L = 1000 мм
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Рис. 10. Влияние эффекта термоэмиссии на равновесную температуру поверхности  
(а – внешний вид модели клина, б – график зависимости температуры от координаты)— – без эффекта термоэмиссии;  — – с эффектом термоэмиссии, ограниченного температурой материалов

а б
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Так, в публикации [24] показано, что при ги-
перзвуковых скоростях порядка 5 км/с на вы-
соте 30 км равновесная температура пластины 
под углом 5° к набегающему потоку составит 
около 2300 К. Использование термоэлектрон-
ной эмиссии уменьшает данные показатели 
до 1500–1750 К в зависимости от эффектив-
ности катода и анода. Для еще бо́льших высот 
и скоростей (V = 6 км/с, H = 60 км) снижение 
температуры поверхности затупленного клина 
при использовании термоэлектриков показано 
в статье [25] (см. рис. 10).

По некоторым оценкам, удельная элек-
трическая мощность, снимаемая с единицы 
внутренней поверхности защищаемого участка 
ГЛА, составит 5–25 Вт/см2 [26]. Тем не менее 
известные на сегодня термоэлектрические ма-
териалы не обладают достаточной удельной 
прочностью, что не позволит использовать их 
в качестве конструкционных. В таблице 3 пере-
числены основные параметры современных 
термоэлектрических материалов [27].

Отдельно необходимо отметить возмож-
ность снижения тепловых потоков за счет мо-
дификации базовой аэродинамической компо-
новки (АДК): увеличения углов стреловидности 

несущих поверхностей и радиуса закруглений 
носка крыла и передних кромок наплывов, 
уменьшения площади омываемой поверхности 
за счет «уплощения» исходных аэродинамиче-
ских обводов. В работе [28] приведены результа-
ты расчетно-экспериментальных исследований 
теплового нагружения комбинации «пластина – 
часть крыла» при числе Маха полета Мп = 8. Вид 
экспериментальной установки и безразмерные 
зависимости теплового потока для передних то-
чек консоли показаны на рисунке 11. Величины 
теплового потока для пластины перед крылом 
показаны на рисунке 12. Продувки в гиперзву-
ковой аэродинамической трубе были выполне-
ны при углах стреловидности консоли 45°, 55° 
и 65°. Можно видеть, что увеличение стрело-
видности крыла на 20° снижает тепловой по-
ток по передним точкам примерно в 3–3,5 раза, 
а на поверхности пластины – в 2 раза. В статье 
[29] приведен график зависимости теплового 
потока от радиуса затупления передней кромки 
для чисел Маха М = 6, 7 и 8 по траектории поле-
та с максимальным скоростным напором 48 кПа 
(см. рис. 13). Увеличение радиуса в 100 раз дает 
10-кратное уменьшение теплового потока к «хо-
лодной» стенке.

Таблица 3
Параметры термоэлектрических материалов

Материал Напряжение, В Мощность, кВт Удельная масса, 
кг/кВт

Общее кол-во 
энергии, кВт*ч

Обычный ТЭМ Bi2Te3 до 5,0 до 76 0,88–3,85 45,16–94,76
Квантовые наноструктуры Si/SiGe до 35,5 до 228 0,09–0,39 135,5–284,3
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Рис. 11. а – внешний вид экспериментальной модели для изучения обтекания гиперзвуковым потоком консоли,  
б – зависимость теплового потока от продольного расстояния L по передней кромке и угла стреловидности консоли — – 45°;  — – 55°;  — – 65°
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Несмотря на улучшение условий теп-
лового нагружения, изменение параметров 
базовой АДК существенно влияет на реали-
зуемые летно-технические характеристики 
во всем диапазоне высот и скоростей полета 
ГЛА. Поэтому данный метод не может счи-
таться основным при создании такого класса 
летательных аппаратов.

Для минимизации площади охлажда-
емых поверхностей сжатия и расширения 
комбинированной СУ предполагается ис-
пользование так называемых пространствен-
ных конвергентной (для воздухозаборника) 
и дивергентной (для сопла) схем. В таких 
конфигурациях воздушный поток систе-
мой сверхзвуковых скачков «разворачива-
ется» в направлении оси канала или от нее 

Рис. 12. Тепловой поток на поверхности пластины вблизи консоли крыла
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соответственно. На рисунке 14 показана воз-
можная геометрия такого воздухозаборника, 
а также пример использования пространствен-
ного воздухозаборника вместе с дивергентным 
соплом в компоновке скоростного ЛА [30, 31]. 
Рисунок 15 иллюстрирует качественное срав-
нение плоской и пространственной конфигу-
рации элементов СУ в части потребной доли 
охлаждаемой поверхности. В данном случае 
под плоской схемой понимается наличие вер-
тикального или горизонтального клина тормо-
жения совместно с двухмерным соплом.

Выводы
Каждый из рассмотренных в статье существу-
ющих и перспективных методов теплозащи-
ты в отдельности не позволит в полной мере 
разработать тепловую защиту перспективных 
многоразовых гиперзвуковых ЛА. Вследствие 
этого для определения рациональных вари-
антов обеспечения тепловых режимов таких 
самолетов сформирована комплексная си-
стема теплозащиты, схема которой показана 
на рисунке 16. Особенностями данной систе-
мы являются:

Тракт канала
воздухозаборника

Сечение волнолетной
конфигурации

Поверхность сжатия

Рис. 14. а – возможная схема конвергентного воздухозаборника, б – пример использования пространственных 
конфигураций воздухозаборника и сопла на высокоскоростном ЛА

Рис. 15. Сравнение плоской и пространственной схем комбинированной СУ ГЛА в части необходимости охлаждения

а б

Доля поверхности,
подлежащей охлаждению

Плоская схема
комбинированной СУ

Схема комбинированной СУ
с конвергентным воздухозаборником

и дивергентным соплом
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1)  отказ от внешней пассивной тепло-
защиты;

2)  использование внутренней теплоизо-
ляции в зонах бортового радиоэлектронного 
оборудования (БРЭО) и топливных емкостей;

3)  охлаждение дополнительным хлад-
агентом отсека БРЭО и элементов комбини-
рованной силовой установки;

4)  использование топливных магистра-
лей для активного охлаждения элементов ком-
бинированной силовой установки;

5)  организация отбора воздуха в возду-
хозаборнике для охлаждения турбореактивных 

двигателей на участке работы прямоточного 
контура;

6)  использование термоэлектрических 
генераторов в зоне передних кромок планера 
и камеры сгорания прямоточных двигателей.

Следует отметить, что в общем случае 
возможна инвариантность размещения (пока-
зана в таблице 4) тех или иных элементов си-
стемы в соответствующих элементах конструк-
ции аппарата. Цифрой «1» в таблице отмечено 
использование, а индексом «0» – отсутствие 
рассматриваемого элемента в выбранном 
объеме компоновки самолета.

Топливный
бак

Отсек
БРЭО

контур воздухозаборника контур КС ПВРД контур сопла

обшивка

Отсек
турбореактивных двигателей

насос

теплоизоляция

ТЖТ/ТТТ

ток в систему
электроснабжения

ТЖТ/ТТТ ТВТ
Управляющий

клапан

Рис. 16. Принципиальная схема комплексной системы тепловой защиты многоразового высокоскоростного ЛА.
ТЖТ – топливо-жидкостный теплообменник, ТТТ – топливо-топливный теплообменник,  

ТВТ – топливо-воздушный теплообменник
 — – топливная магистраль;  — – магистраль хладагента;  – оборотная магистраль топлива;  

 – оборотная магистраль хладагента;  – отбираемый воздух;  – ТЭГ-панели на передних кромках  
планера и в КС ПВРД;  – панели охлаждения ПВРД;  – набегающий воздушный поток

Таблица 4
Использование элементов системы тепловой защиты в техническом облике гиперзвукового ЛА

Элемент системы 
тепловой защиты

Область применения
Головная 

часть 
фюзеляжа

Отсек 
БРЭО

Передние кромки несущих 
поверхностей, оперения, 

воздухозаборника
Топлив-
ный бак

Камера 
сгорания 

ПВРД
Стенки 
сопла

Горячая конструкция 1 0 1 0 0 0
Пассивная теплоизоляция 0 1 0 1 1 1
Активное охлаждение 0 1 1 0 1 1
Термоэлектрики 1 0 1 0 1 0
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Таким образом, возникает задача выбо-
ра (проектирования) рационального вариан-
та тепловой защиты высокоскоростного ЛА, 
которая формулируется следующим образом: 
из множества альтернативных вариантов теп-
ловой защиты (ВТЗi), характеризующихся по-
казателями эффективности (Ei), затратами (Ci), 
сроками (Ti) и техническими рисками (Ri) раз-
работки, определить на основе многокритери-
альной оценки рациональный вариант (PВтз), 
с максимальным значением обобщенной функ-
ции полезности (Ψ), т.е. найти:

	 PBТЗ = argmaxΨ ({Ei}, {Ci}, {Ti}, {Ri}).	 (2)
Поиск рационального варианта такой 

комплексной системы тепловой защиты воз-
можно выполнить с использованием методов 
нахождения Парето-оптимальных решений 
многокритериальных задач.
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