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Аннотация. Рассматривается метод оценки функциональных особенностей воздухозаборных устройств 
(ВЗУ), позволяющий выбирать приоритетные решения по их конфигурации с учетом особенностей по-
лета летательного аппарата и накладываемых на него ограничений. Выбор предпочтительной конфигу-
рации воздухозаборного устройства осуществляется на основе сравнительного анализа его дроссельных 
и аэродинамических характеристик при влиянии внешних возмущений с использованием глобального 
критерия — энергетической предпочтительности.
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Abstract. As of now, the interest to the functioning processes studying of the aircraft with ramjet power plants 
(RPP) has increased, which is being explained by the enhancing possibilities of such systems operation analysis 
based the new qualitative tool of numerical modeling of complex gas-dynamic processes.

The fulfi lled study performed the search of the said confi gurations based on the approach in the form of com-
parative analysis of merits and demerits of various structural schemes of the airfl ow duct of the air intake devices, 
applied on the certain class of aircraft and in various speed ranges.

The basic methods of the study are the methods for the gas-dynamic processes numerical modelling in the air 
duct of the air intake unit. The article presents the results of various structural schemes design. Variations of throttle 
characteristics as well as coeffi  cients of extra aerodynamic drag, introduced by the air intake unit installing, were 
obtained for the developed schemes with the CFD modeling methods. Based on the energy effi  ciency analysis of 
the developed schemes, the most eff ective air intake units were selected.

The air intake unit operation eff ectiveness determines at large the RPP energy parameters. Besides the bound-
ary layer, the disturbances caused by the aerodynamic surfaces and angles of attack relate as well to the number of 
factors capable of reducing the air intake unit gas-dynamic perfection. 

It is found that the presence of angles of attack leads to a signifi cant reduction of the air intake unit character-
istics. Various degrees of sensitivity to external disturbances and angles of attack were obtained for the considered 
confi gurations as well. 

The authors analyzed the airfoil and rudders eff ect on the air intake unit characteristics. It was found that vor-
tex formation in the wing trace and shock waves, as well as unsteady perturbations led to the vortex trace forming, 
turbulized the fl ow and reduced its energy, aff ecting the air intake unit operation. As the result, rational position 
of the wings relative to the air intake unit has been selected.

To eliminate the said drawbacks, a modifi cation of the internal compression air intake design has been proposed. 
The technical task of the proposed layout scheme consists in ensuring maximum possible throttle performance in 
the range of angles of attack of the aircraft from 0 to 5 degrees with minimum extra aerodynamic drag.

As the result, a method for the air intake unit functional specifi cs evaluating, which allows priority solutions 
selecting by their confi gurations, with account for the aircraft fl ight specifi cs and limitations imposed on it, has 
been created. A theoretical foundation for the SPP implementation on aircraft with specifi c fl ight conditions (the 
dominant energy-passive section of the trajectory) and stringent mass-and-size limitations in the design was cre-
ated thereby.
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layer, pressure recovery coeffi  cient, throttle response, numerical simulation, boundary layer drain, ramjet power 
plant

Funding: the research was performed with the fi nancial support of the RFBR in the framework of the scientifi c 
project No. 20-38-90136\20.

For citation: Vetrov V.V., Chulkov N.S., Shilin P.D. Air Intakes Parametric Analysis Method. Aerospace MAI 
Journal, 2023, vol. 30, no. 1, pp. 76–90. DOI: 10.34759/vst-2023-1-76-90



В.В. Ветров, Н.С. Чулков, П.Д. Шилин V.V. Vetrov, N.S. Chulkov, P.D. Shilin 

Вестник Московского авиационного института. Т. 30. № 1 78 Aerospace MAI Journal, vol. 30, no. 1

Введение

Для летательных аппаратов (ЛА) одной из фун-
даментальных задач, не теряющих своей актуаль-
ности, является увеличение дальности полета при 
сохранении на неизменном уровне габаритно-мас-
совых параметров [1–3].

Одним из путей достижения таких целей явля-
ется применение прямоточных силовых установок 
(ПСУ), использующих в качестве окислителя и 
рабочего тела атмосферный воздух [4–7]. Повы-
шенный интерес к исследованию процессов функ-
ционирования ЛА с ПСУ объясняется не только 
их энергетической эффективностью [8], но и су-
щественным расширением возможностей анализа 
работы таких систем на основе качественно нового 
инструментария — численного моделирования 
сложных газодинамических процессов и возмож-
ностей самой вычислительной техники [9–14].

К числу перспективных направлений таких 
исследований относится обоснование предпочти-
тельных конфигураций воздушного тракта — воз-
духозаборного устройства. Опубликовано большое 
количество работ, посвященных моделированию 
сложных течений в ВЗУ со сливом пограничного 
слоя (ПС) и без него. Однако чаще всего эти ис-
следования проводились без четкой привязки к 
конструктивным особенностям ЛА. 

Суть исследований данного комплекса вопро-
сов сводится к констатации фактов, приводящих 
к снижению характеристик ВЗУ [15, 16]. Проводи-
лись и более глубокие исследования [17–19], где 
ставилась задача получения дроссельных характе-
ристик ВЗУ в компоновке с корпусом. Для опре-
деления степени влияния данного эффекта на базе 
комплекса аэродинамических труб (АДТ) ФГУП 
«ЦАГИ» проводилась серия экспериментальных 
исследований, направленных на определение сте-
пени влияния отклонения аэродинамических по-
верхностей на эффективность работы ВЗУ [20]. 

В настоящее время нет четкого представления 
о том, когда нужно, исходя из баллистической эф-
фективности ЛА и учитывая, что устройство слива 
ПС привносит дополнительное аэродинамическое 
сопротивление, отказаться от этого устройства, 
а когда этого делать не следует. В ряде случаев, 
особенно для ЛА с доминирующим по дальности 
и времени полета энергопассивным участком тра-
ектории, когда очень велик суммарный импульс 
сил аэродинамического сопротивления, привноси-
мый наличием ВЗУ, вопрос выбора — иметь слив 
ПС или от него надо отказаться в угоду большей 
баллистической эффективности ЛА — становится 
принципиальным.

Исходя из этого, можно полагать, что иссле-
дования по данной тематике весьма актуальные, 
научно и практически значимые. В разрабатыва-
емом методе проектирования ВЗУ дополнительно 
следует предусмотреть количественную оценку 
влияния указанных негативных факторов аэро-
динамической схемы «утка» и эффективность их 
нейтрализации специальными конструктивными 
решениями новых вариантов ВЗУ.

Разработка опорных вариантов ВЗУ

На начальном этапе исследования осуществлена 
проработка опорных вариантов конструкций ВЗУ. 
С учетом того, что ЛА построен по бикалиберной 
схеме, расположение ВЗУ рассматривалось в пере-
паде между калибрами. Такое решение позволяет 
сохранить неизменными основные элементы ЛА, 
т.е. наилучшим образом использовать принцип 
унификации при проектировании изделий нового 
поколения. 

Одним из первых базовых вариантов стало ради-
ально профилированное ВЗУ с внешним сжатием 
(рис. 1), построенное на основе экспериментальных 
данных ФГУП «ЦАГИ» [21]. Такое ВЗУ является 
классическим и геометрически соотносится с ВЗУ 

Рис. 1. Радиально профилированное ВЗУ внешнего сжатия
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носового расположения. Применительно к бикали-
берной схеме поверхность торможения, на которой 
возникает система скачков, находится в перепаде 
калибров. При таком расположении создаются бла-
гоприятные условия для слива ПС за счет поднятия 
над обтекаемой поверхностью входного канала 
ВЗУ. Это позволяет добиться наиболее эффектив-
ного уменьшения или полного исключения нега-
тивного влияния ПС на процесс преобразования 
энергии набегающего потока в ВЗУ.

На базе этого решения разработан вариант кон-
струкции ВЗУ с размещенными под ним специаль-
ными каналами, имеющими выход на наружную 
поверхность большего калибра (внутренний слив-
ной канал, рис. 2,а). Данный вариант позволяет со-
хранить аэродинамический облик и обтекаемость 
модели, однако его особенностью будет низкая 
пропускная способность сливного канала. В связи 
с этим конструктивно проработан вариант, когда 
слив формируется посредством геометрии самого 
ВЗУ и ПС сливается по поверхности вокруг него 
(внешний слив, рис. 2,б).

При поднятии ВЗУ на высоту, равную толщине 
ПС, полностью исключается влияние сформиро-
вавшегося ПС. Однако это перемещение приводит 
к увеличению поперечного сечения ЛА и, следо-
вательно, к росту его лобового сопротивления, 

поэтому необходим поиск компромисса между 
степенью улучшения дроссельных характеристик 
(ДХ) и величиной лобового сопротивления.

Как альтернатива указанным вариантам ВЗУ 
рассмотрен подход к построению радиально про-
филированного канала с внутренним сжатием 
потока (рис. 3,а, б). Его особенность заключается, 
во-первых, в возможности размещения не только на 
осесимметричных ЛА; во-вторых, система скачков 
формируется между двумя практически параллель-
ными пластинами, располагаемыми равноудаленно 
друг от друга в радиальном направлении, и как 
следствие лобовое сопротивление внешней над-
стройки ВЗУ минимально. Для такого варианта 
также предусмотрена конфигурация с внешним 
сливом ПС. 

Возможно размещение указанных пластин в 
окружном направлении; они таким образом начи-
нают сжимать поток в тангенциальном направле-
нии (рис. 4,а, б). При такой схеме сформировано 
ВЗУ тангенциального сжатия, разработаны две 
конфигурации: со сливом ПС и без него. Достоин-
ством такого ВЗУ является малое сопротивление, 
а также «защищенность» от составляющей окруж-
ной скорости потока для вращающихся ЛА.

В итоге предложены опорные варианты схем 
построения ВЗУ. Разработанные схемы имеют свои 

 а) б)

Рис. 2. Радиально профилированное ВЗУ внешнего сжатия: а — внутренний сливной канал; б — внешний сливной 
канал

 а)  б) 

Рис. 3. Радиально профилированное ВЗУ внутреннего сжатия: а — без слива пограничного слоя; б — со сливом 
пограничного слоя
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достоинства и недостатки. Чтобы из полученного 
многообразия вариантов выбрать наиболее прием-
лемые, необходимо введение некоторого критерия, 
определяющего качество предлагаемых конструк-
тивных схем. 

Настройка инструментария численного 
моделирования газодинамических процессов 
в ВЗУ и получение ДХ

Эффективность самого ВЗУ принято оценивать 
руководствуясь дроссельными характеристиками. 
По отношению к создаваемому уровню тяги они 
имеют прямо пропорциональную зависимость; 
повышение ДХ обеспечивается за счет стремления 

приблизить воздушный поток на входе в ВЗУ к 
идеальному, в первую очередь это достигается за 
счет слива ПС.

Получение сравнительных оценок ДХ ВЗУ 
возможно с применением методов вычислитель-
ной газовой динамики. Для подтверждения до-
стоверности получаемых результатов разработан 
метод численного моделирования течений в ВЗУ 
с использованием одного из ведущих пакетов чис-
ленного моделирования ANSYS Fluent. 

Для верификации использовались эксперимен-
тальные данные, полученные при аэродинамичес-
ких продувках бикалиберных ЛА с кольцевыми 
ВЗУ [21]. Результаты расчета сравнивались с экс-

 а)  б) 

Рис. 4. Тангенциально профилированное ВЗУ: а — без слива пограничного слоя; б — со сливом пограничного 
слоя

Рис. 5. Сравнение результатов численного моделирования и экспериментального исследования определения дрос-
сельных характеристик
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Рис. 6. Дроссельные характеристики для ВЗУ: а — внеш-
него сжатия без слива ПС; б — внешнего сжатия с внут-
ренним сливом ПС; в — внешнего сжатия с внешним 
сливом ПС; г — внутреннего сжатия без слива ПС; д — 
внутреннего сжатия с внешним сливом ПС; е — танген-
циальное ВЗУ без слива ПС; ж — тангенциальное ВЗУ 
со сливом ПС

 а) б)

 в) г)

 д) е)

 ж)

периментальными данными по значению коэффи-
циента расхода воздуха и восстановления полного 
давления. Проведенная верификация показала 
хорошую сходимость численного эксперимента с 
экспериментальными данными продувок (рис. 5). 
Полученный результат позволяет обоснованно 
предлагать вычислительный комплекс ANSYS 

Fluent в качестве инструментария для проведения 
численных экспериментов по изучению газоди-
намических процессов, протекающих в ВЗУ, в 
широком диапазоне скоростей и определяющих 
параметров (геометрия центрального тела и тракта 
ВЗУ, толщина турбулентного пограничного слоя и 
др.) [22]. 
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Таким образом, разработанный метод был ре-
ализован при обосновании структурно-парамет-
рического синтеза ВЗУ, и на его основе получены 
значения ДХ всех рассматриваемых конфигураций 
ВЗУ со сливом и без слива ПС (рис. 6), а также ко-
эффициенты дополнительного аэродинамического 
сопротивления. Эти характеристики использова-
лись в качестве исходных данных при прогнозной 
оценке достижения максимальной дальности как 
критерий баллистической эффективности.

В литературе отсутствуют данные, касающие-
ся изменения аэродинамических характеристик 
планера ЛА (не говоря уже о летно-технических 
характеристиках) при организации слива ПС, в 
связи с чем требуется одновременно оценить влия-
ние улучшения дроссельных характеристик ВЗУ и 
дополнительно привносимого аэродинамического 
сопротивления. Выявить роль положительных и 
отрицательных факторов можно только на основе 
полного моделирования полета. Такой комплекс-
ный подход к структурно-параметрическому син-
тезу ВЗУ в единой системе с ЛА является новым. 
Используемые при этом математические модели 
объединены в единый программный модуль рас-
чета траекторных параметров маневрирующего 
ЛА с ПСУ [23].

На основном этапе исследования проведено 
сравнение полученных конструкций ВЗУ с точки 
зрения не только их дроссельных характеристик, 
но и влияния в целом на баллистическую эффек-
тивность. 

Качество ВЗУ определяет величину максималь-
но возможной тяги ПСУ, и, следовательно, только 
из соотношения полного импульса тяги и суммар-
ного импульса силы дополнительно привносимого 
аэродинамического сопротивления возможно 
сделать вывод о целесообразности той или иной 
конструкции. 

В качестве критерия оценки двух противобор-
ствующих факторов (тяги ПСУ и аэродинамичес-
кого сопротивления) взята суммарная работа на 
траектории рассматриваемых сил, т.е.

 Ат = ∫PdY,

где Aт — работа силы тяги ПСУ; P — тяга ПСУ; 
Y — высота;

 Ааэр = ∫Fx dY, 

где Aаэр — работа силы лобового сопротивления; 
Fx — сила лобового сопротивления.

Для дальнейшего анализа воспользуемся раз-
ностью работы силы тяги и силы аэродинами-
ческого сопротивления (рис. 7). Положительное 
значение в разнице работ указанных сил позволяет 
сделать вывод о приоритете рассматриваемой кон-
фигурации.

Исследование влияния углов отклонения рулей, 
атаки, крена на характеристики ВЗУ

Специфика способов построения полетных 
траекторий рассматриваемых классов ЛА оказывает 
немаловажное влияние на работоспособность ВЗУ, 

Рис. 7. Разница работы силы тяги ПСУ и силы аэродинамического сопротивления
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поскольку при наличии управления, необходимого 
для реализации программного полета, возникают 
углы атаки. Рассматриваемые конфигурации ВЗУ 
симметричны и проектировались для работы при 
нулевых углах атаки, образование которых при-
водит к несимметрии обтекания и разрушению 
системы скачков. Соответственно важным этапом 
исследования был анализ влияния углов атаки на 
устойчивость и эффективность работы ВЗУ.

На данном этапе рассматривались две конфи-
гурации ВЗУ, показавшие наилучший результат 
по критерию A. Полагалось, что остальные кон-
фигурации дадут худшие показатели, даже при 
проявлении устойчивости к углам атаки.

С целью оценки влияния углов атаки проведено 
численное моделирование обтекания рассматри-
ваемых моделей по ранее отработанному методу. 
Установлено, что наличие углов атаки вызывает 
значительное снижение коэффициента восстанов-
ления давления (на 23%) и падение коэффициента 
расхода воздуха (на 8%). Также получена различная 

степень чувствительности для конфигураций с 
внешним и внутренним сжатием к внешним воз-
мущениям и углам атаки (рис. 8). 

Полученные результаты позволяют на данном 
этапе сделать вывод, что схема ВЗУ с внутренним 
сжатием обретает приоритет при работе в рассмат-
риваемых условиях, и в дальнейших исследованиях 
рассмотрена только она.

Такие изменения ДХ происходят по ряду фак-
торов. Возникновение несимметрии обтекания 
приводит к разрушению спроектированной сис-
темы скачков, в результате чего ВЗУ переходит 
на нерасчетный режим работы. Для более четкого 
понимания протекающих процессов рассмотрены 
линии тока вдоль корпуса ЛА с конфигурацией ВЗУ 
внешнего сжатия (рис. 9). Таким образом, вихри, 
формируемые при несимметричном обтекании 
носовой части, распространяясь вдоль корпуса ЛА, 
попадают на поверхность, формирующую систему 
скачков, и в само ВЗУ. Падение давления в следе за 
носом приводит к снижению коэффициента расхо-

Рис. 8. Дроссельные характеристики ВЗУ при углах атаки и крена

Рис. 9. Линии тока при обтекании ВЗУ под углом атаки
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да воздуха и восстановления давления. Кроме того, 
при несимметрии обтекания и наличии угла атаки 
работа двух каналов ВЗУ является несинхронной 
из-за местного падения характеристик, что нега-
тивно сказывается на их работе. 

При проектировании ВЗУ также не стоит за-
бывать о таких конструктивных элементах, как 
оперение, представляющее себой совокупность 
аэродинамических поверхностей (крыльев, рулей), 
обеспечивающих устойчивость, управляемость и 
балансировку ЛА. Вихреобразование в следе крыла 
и ударные волны, образующиеся на передней кром-
ке, турбулизируют поток и снижают его энергетику, 
влияя на работу ВЗУ. В исследовании на основе 
постановки численного эксперимента рассмотрены 
три положения крыльев относительно входа в ВЗУ: 
за ВЗУ, параллельно с ВЗУ и две угловые ориента-
ции модели в пространстве по углу атаки и крена. 

Полученные результаты по влиянию крыльев 
на работу ВЗУ (рис. 10) позволяют сделать вывод, 
что расположение параллельно входу и перед вхо-

дом в ВЗУ негативно влияет на его работу, снижая 
коэффициент восстановления давления на 3% и 
коэффициент расхода воздуха — на 8%.

Аэродинамические рули, расположенные в но-
совой части на значительном удлинении, влияют на 
характеристики ВЗУ путем создания нестационар-
ных возмущений [10]. При наличии угла атаки ЛА 
или угла отклонения руля в районе концевой хорды 
руля происходит перетекание воздушной массы с 
наветренной поверхности на подветренную поверх-
ность консоли, вследствие чего образуется циркуля-
ция воздуха, которая, срываясь с поверхности руля, 
образует вихревой след (рис. 11). В свою очередь, 
попав в патрубок ВЗУ, вихрь приводит к разру-
шению серии скачков уплотнения, создаваемых 
внутренним профилем ВЗУ. Кроме того, вихревой 
след, взаимодействуя с накопившимся ПС, может 
привести к его отрыву и перетеканию в ВЗУ.

Для устранения указанных недостатков пред-
ложена конструкция кольцевого ВЗУ секторного 
типа (рис. 12). Техническая задача предлагаемой 

Рис. 10. Влияние оперения на ДХ ВЗУ: а — схема без оперения; б — оперение за входом в ВЗУ; в — оперение парал-
лельно входу в ВЗУ; г — оперение перед входом в ВЗУ
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компоновочной схемы состоит в обеспечении мак-
симально возможных дроссельных характеристик 
в диапазоне углов атаки ЛА от 0 до 5 градусов при 
минимальном дополнительном аэродинамическом 
сопротивлении. Рассматриваемая конструкция 
располагается в перепаде между калибрами и 
состоит из четырех профилированных патрубков 
диффузоров. Улучшение характеристик и обеспе-
чение устойчивой работы ВЗУ реализуется за счет 
исключения попадания ПС в патрубки диффузоров 
при их поднятии над поверхностью центрального 
цилиндрического тела. При таком подходе фор-
мируется специальный канал слива части набега-
ющего потока и ПС. Под патрубками диффузоров 
дополнительно располагаются рассекатели ПС, 

предназначенные для разделения и направления 
ПС и отрывных течений с центрального тела. Рас-
секатели выполнены в виде клина для снижения 
аэродинамического сопротивления и двух парал-
лельных пластин, формирующих поток на выходе 
из канала слива в плоскопараллельный.

Исключение влияния отрывных течений обес-
печивается за счет введения специального элемен-
та — разделительного козырька, препятствующего 
их попаданию в ВЗУ. Козырек располагается на 
нижней поверхности плоской пластины патрубка 
диффузора. Выступающий за входное сечение 
внешней пластины козырек не допускает попа-
дания в ВЗУ потока, образованного от скоса с 
цилиндрического тела при наличии углов атаки и 

Рис. 11. Картина обтекания патрубков диффузоров

Рис. 12. Схема ВЗУ: 1 — патрубки диффузора; 2 — внешняя обечайка; 3 — внутренняя пластина; 4 — козырек; 
5 — рассекатели пограничного слоя; 6 — каналы слива ПС
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эволюционировавшего в отрывные структуры при 
взаимодействии с пограничным слоем. Данный 
элемент значительно улучшает формирование 
системы скачков в ВЗУ (рис. 13) и совместно с 
двумерным клиновым рассекателем формирует 
полуоткрытый сливной канал пограничного слоя 
и скошенного потока.

Исследования по влиянию козырька на ДХ ВЗУ 
показали (рис. 14), что изменение длины его высту-
пающей части позволяет повысить коэффициент 
восстановления давления на 56% и коэффициент 
расхода воздуха — на 80% относительно модели 
ВЗУ внешнего сжатия без слива ПС при работе в 
аналогичных условиях.

Преимуществом рассматриваемой схемы яв  -
ляется низкое лобовое сопротивление, что до-

стигается, во-первых, открытыми по боковым 
сторонам патрубками диффузора, дополнительно 
позволяющими сбрасывать (стравливать) лишний 
воздух из камеры ПСУ, обеспечивая беспомпаж-
ную работу ВЗУ и сохраняя систему скачков до 
входа в камеру дожигания; во-вторых, патрубки 
ограничены сверху внутренней сужающейся до 
критического сечения конической поверхно-
стью внешней обечайки, выполненной в виде 
цилиндрической пластины, и снизу — плоской 
пластиной. Коническая поверхность внешней 
обечайки служит для формирования первого 
скачка, который, отражаясь от нижней плоской 
пластины, снова приходит на верхнюю коничес-
кую поверхность, формируя систему скачков. При 
этом нижняя часть патрубка, выполненная в виде 

 а)  б) 

Рис. 13. Формирование потока перед входом в ВЗУ при отсутствии разделительного козырька (а) и при его на-
личии (б)

Рис. 14. Влияние длины козырька на дроссельные характеристики ВЗУ
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плоской пластины, позволяет минимизировать 
сопротивление давления.

Проведенные исследования позволяют сформи-
ровать общую логику предлагаемого метода струк-
турно-параметрического синтеза ВЗУ (рис. 15) на 
основе их функциональных особенностей, что дает 
возможность выбирать приоритетные конфигура-
ции с учетом особенностей полета ЛА. 

Выводы

Предложен метод оценки функциональных 
особенностей ВЗУ, позволяющий выбирать при-
оритетные решения по их конфигурациям с учетом 
специфики полета ЛА и накладываемых на них 
ограничений. 

По результатам проведенного анализа и обзора 
компоновочных схем сформирована возможная 
совокупность конструктивных вариантов ВЗУ для 
использования в составе бикалиберного ЛА.

Сравнительный анализ характеристик ВЗУ 
рассмотренных конструктивных схем позволяет 
сделать следующие выводы:

варианты ВЗУ без слива ПС имеют преиму-
щества по аэродинамическому сопротивлению и 
конструктивно более просты, но уступают по рабо-
чим характеристикам (коэффициенту восстановле-
ния полного давления и коэффициенту расхода);

�

варианты ВЗУ со сливом ПС позволяют 
получить почти полуторакратное увеличение ко-
эффициента восстановления, а коэффициента рас-
хода — до 25%, но существенно повышают лобовое 
сопротивление;

в диапазоне чисел Маха от 3 до 4 конфигу-
рации со сливом ПС наиболее предпочтительны 
и позволяют повысить энергетику ЛА до 40% при 
росте работы сил сопротивления до 20%;

конфигурации ВЗУ с внутренними слив-
ными каналами в силу происходящих в нем га-
зодинамических процессов обладают невысокой 
пропускной способностью и как следствие — отно-
сительно низкой эффективностью из-за большой 
дополнительной работы сил аэродинамического 
сопротивления. Такой вариант мало отличается от 
вариантов без слива ПС.

По результатам исследования влияния внешних 
возмущающих факторов на ДХ приоритетных кон-
фигураций ВЗУ сделаны следующие выводы:

установлено значительное влияние углов ата-
ки на ДХ ВЗУ, что требует обязательного их учета в 
дальнейших расчетах. Проведенные исследования 
при одновременном отклонении рулей в сочетании 
с углом атаки  = 5 для рассматриваемой конс-
труктивной схемы показывают снижение коэф-
фициента восстановления давления  в среднем на 

�

�

�

�

Рис. 15. Блок-схема метода структурно-параметрического синтеза ВЗУ
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20% и коэффициента расхода воздуха φ — на 10%, 
что на 15–20% и 13–16% соответственно меньше 
ранее полученных данных для другой схемы, рас-
сматриваемой при аналогичных условиях [20];

исследование влияния положения аэроди-
намических поверхностей на ДХ ВЗУ показало 
снижение коэффициента восстановления давления 
не более чем на 5% и коэффициента расхода возду-
ха — на 10%. Приоритетным положением в данном 
случае является расположение аэродинамических 
поверхностей между секторами ВЗУ.

Проведенные исследования позволили сформи-
ровать новую конструктивную схему ВЗУ, с конк-
ретными геометрическими параметрами (патент на 
полезную модель № 213675). Использование такого 
ВЗУ для рассматриваемого ЛА позволяет избежать 
негативного эффекта скосов и срывов потока. 
При этом коэффициент восстановления давле-
ния повышается на 56%, а коэффициент расхода 
воздуха — на 80% относительно ранее полученных 
данных для схемы ВЗУ внешнего сжатия без слива 
ПС, представленных в [21].

Полученные результаты дополнили проектно-
информационный базис концептуального про-
ектирования ЛА с ПСУ применительно к манев-
рирующему ЛА. Это позволит более обосновагно 
подойти к его структурному и параметрическому 
синтезу. 
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