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Представлены результатам численных исследований влияния относительной площади переднего крыла 
и формы носовой части на формирование средней зоны звукового удара (области минимизации) от компо-
новки, выполненной по схеме тандемного расположения двух крыльев на фюзеляже. Показано, что модифи-
цированное степенное тело, используемое в качестве носовой части, обеспечивает протяженность средней 
зоны, превышающую высоту крейсерского полета, и дистанцию между головной и промежуточной удар-
ными волнами позволяющую существенно уменьшить эффективность воздействия волны звукового удара. 
Снижение интенсивности головной ударной волны относительно соответствующей величины для эквива-
лентной по длине и площади крыла компоновки, выполненной по схеме моноплан, составляет 40 % при 
уменьшение аэродинамического качества на 2 %.
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The paper presents the results of numerical investigation of the effect of relative area of the leading wing and 
nose part shape on the forming middle zone of the sonic boom (minimization region) with the tandem-location of 
the wings of the fuselage. It is demonstrated that the modified power-law body used as the nose part provides the 
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Экологические ограничения, установ-
ленные на эксплуатацию сверхзвукового 
пассажирского самолета второго поколе-
ния (СПС-2), заключаются в обеспечении 
приемлемого шума на местности, сниже-
ние вредных выбросов продуктов сгора-
ния топлива в атмосферу и обеспечение 
приемлемого уровня звукового удара (ЗУ), 
создаваемого самолетом при полете на 
сверхзвуковых скоростях. По мере накопле-
ния информации о воздействии ЗУ на окру-
жающую среду допустимый перепад давле-
ния на ударных волнах (УВ) периодически 
ужесточался и в ближайшее время, соглас-
но [7], составит 15 Па.

Основные традиционные методы умень-
шения уровня ЗУ заключаются в разнесе-
нии по пространству вблизи поверхности 
земли отдельных УВ, генерируемых основ-
ными элементами компоновки. Достигается 
такое распределение давления, характерное 
для средней зоны ЗУ, соответствующим 
перераспределением по длине самолета 
объема и подъемной силы, являющихся 
основными источниками возмущений. Од-
нако, для тяжелых самолетов (весом более 
1000 кН) этот метод для классических ком-
поновок (моноплан) не эффективен, что об-
условлено увеличением вклада в ЗУ подъ-
емной силы. Обеспечение экономической 

эффективности самолета, определяющей 
его рыночную конкурентоспособность, за-
труднено противоречивостью требований 
к некоторым параметрам, определяющим 
уровень ЗУ и аэродинамическое качество 
самолета. В результате компоновка с пони-
женным уровнем ЗУ не обладает приемле-
мым аэродинамическим качеством. В связи 
с этим признано, что основным препятстви-
ем на пути создания СПС-2 является огра-
ничение на интенсивность звукового удара. 

Как было показано в [5,6] проблему 
создания СПС-2 можно существенно при-
близить к решению применением нетради-
ционной компоновки, выполненной по схе-
ме тандемного расположения двух крыльев 
на фюзеляже. Эта компоновка позволяет 
реализовать принцип минимизации ЗУ, за-
ключающийся в перераспределении возму-
щенного давления в носовую часть фюзеля-
жа. Достигается это вариациями основных 
параметров тандемной компоновки (соот-
ношение площадей в плане и взаимное рас-
положение переднего и заднего крыльев на 
фюзеляже). Эффект минимизации при этом 
обеспечивается сохранением определенной 
дистанции (∆L) между головной УВ от но-
совой части компоновки и промежуточной 
УВ от заднего крыла при подходе волны ЗУ 
к поверхности земли. Эффективность воз-
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действия волны ЗУ на наблюдателя, находя-
щегося на поверхности земли, существенно 
зависит от протяженности этой дистанции 
(в направлении полета) при заданной скоро-
сти самолета.

Данная работа направлена на определе-
ние способов обеспечения вблизи поверх-
ности земли дистанции между головной 
и промежуточной УВ позволяющей эффек-
тивно снизить уровень ЗУ при приемлемой 
аэродинамической эффективности СПС. 

1. Методы расчета
Определяется формирование возму-

щенного течения при полете компоновки 
СПС весом 40 т длиной 40 м, совершающе-
го стационарный полет по прямолинейной 
траектории на высоте 18 000 м со скоро-
стью, соответствующей числу Маха М=2, 
в условиях стандартной атмосферы. На 
первом этапе решалась задача сверхзвуко-
вого обтекания исследуемой компоновки. 
Газодинамические параметры на поверхно-
сти и в окрестности тела определялись при 
помощи численной схемы, основанной на 

аппроксимации уравнений Эйлера в инте-
гральной форме [1]. По результатам реше-
ния определялись аэродинамические харак-
теристики компоновки и исходные данные 
для решения внешней задачи.

На втором этапе определялся профиль 
возмущенного давления на фиксированном 
удалении от компоновки (ro) с использова-
нием соотношений (1-3): 
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Для комбинации «корпус + крыло» 
функция ( , )Φ τ θ  имеет вид:
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Здесь ( )S t  – функция распределения 
площади поперечного сечения по дли-
не эквивалентного тела вращения ЛА, 
( , )Y t θ  – распределение локальных на-

грузок по крылу. 
Полученные профили давления с ис-

пользованием результатов работы [2], осно-
ванной на квазилиненой теории [8], пере-
считывались на большие расстояния. 

 2. Описание геометрии компоновок 
Исходная компоновка (см. рис. 1а) пред-

ставляет собой корпус в виде цилиндриче-
ского тела с носовой частью удлинением 
λ = 4.5 в виде оживала или модифицирован-

ного степенного тела (показатель степени 
n = 0.75), сферическое затупление которого 
представлено в виде конуса с максималь-
ным углом полураствора, обеспечивающим 
сверхзвуковое обтекание носовой части. 
Крыло исходной компоновки (моноплан), 
состоящее из базового трапецевидного 
крыла и прикорневого наплыва, стыкует-
ся с фюзеляжем по схеме среднеплан при 
нулевом угле заклинения к оси фюзеляжа. 
Сверхзвуковая передняя кромка базового 
крыла на прикорневом наплыве переходит 
в дозвуковую. Удлинение крыла составляет 
λ = 1.5 при относительной толщине симме-
тричного ромбовидного профиля 3%.c =  

Рис. 1. Общий вид компоновок:  
а – базовая компоновка – моноплан (S1 = 0, m = 2);  б – тандемная компоновка  

( 1S >= 0.1, , m = 2, µ = 1)
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компоновки описывался с помощью гипе-
рэллиптической функции, исходное урав-
нение которой в декартовой системе коор-

динат при x = const имеет вид 1
m m

m m

y z
a b

+ = . 

Показатель степени m определяет форму 

контура в поперечном сечении корпуса, 
а параметр µ = b/a определяет соотношение 
полуосей эллипса. 

Формирование тандемных компоновок 
(см. рис. 1б) равной длины базовой компо-
новки (моноплан) производилось из усло-
вия равенства суммарной площади передне-
го и заднего крыла площади крыла базовой 
компоновки – S0. Относительная площадь, 
например, переднего крыла назначает-
ся заданием параметра 1 1 / oS S S= , где S1 
и S0– площади переднего крыла тандемной 
компоновки и крыла базовой компоновки, 
соответственно. В качестве заднего крыла 
использовалось крыло с наплывом, геоме-
трически подобное крылу исходной ком-
поновки. В качестве переднего крыла уста-
навливалось стреловидное трапецевидное 
крыло, геометрически подобное базовому 
крылу исходной компоновки. 

Вариации расположения крыльев на 
корпусе проводились при фиксированном 
положении задней кромки основного (за-
днего) крыла путем изменения координаты 
начала бортовой хорды переднего крыла от 
носка фюзеляжа , где Lф длина 
фюзеляжа. 

3. Результаты исследований
Тандемная компоновка, обладая способ-

ностью увеличить протяженность средней 
зоны ЗУ за счет перераспределения подъем-
ной силы по корпусу, имеет некоторые не-
достатки. Это снижение аэродинамической 
эффективности и проблема обеспечить на 
крейсерском режиме полета волну ЗУ со-
храняющую дистанцию между головой 
и промежуточной УВ вблизи поверхности 
земли, которая обеспечивает эффективное 
уменьшение воздействия ЗУ. 

 Согласно результатам исследований 
[5, 6] для рассмотренных тандемных ком-
поновок с параметрами ( 1 0.1 0.2S = − , 

1 0.18 0.25x = − ) дистанция в направление 
полета между головной УВ и промежуточ-
ной УВ от заднего крыла вблизи поверх-
ности земли составляла = 
= 0.07 – 0.25, где  – длина корпуса ком-
поновки. При заданной скорости полета 
самолета V = Мa, где М – число Маха по-
лета, a – скорость звука на высоте полета, 
время пролета этой дистанции определяет-

ся соотношением ∆t =  L∆ Lф/2·295.1 м/c =  
= L∆ Lф /590.2 с. Этот параметр является ха-
рактерным временем определяющим часто-
ту воздействия головной и промежуточной 
УВ на неподвижного наблюдателя на по-
верхности земли f=1/∆t=1/∆L/V, 1/с. Вели-
чины частот для приведенных выше данных 
при длине фюзеляжа компоновки Lф = 45 м 
составляют f = 2*295.1/0.07*45 = 187.4 Гц 
и 52.5 Гц (для L∆ = 0.25). Для того, чтобы 
воздействие головной и промежуточной 
УВ воспринималось наблюдателем в виде 
отдельных хлопков, что согласно [3] сни-
жает эффективность воздействия, частота 
должна находится в инфразвуковом диапа-
зоне f < 20 Гц, что соответствует временам  
∆t > 50 мс. В противном случае (f > 20 Гц), 
что наблюдается на приведенных примерах, 
эти хлопки воспринимаются наблюдателем 
в виде сплошного шума с уровнем давле-
ния, соответствующим максимальному 
избыточному давлению, что увеличивает 
эффективность воздействия возмущенного 
давления. 

Для увеличения протяженности сред-
ней зоны возмущенного волной ЗУ течения 
в качестве носовой части тандемной компо-
новки использовалось модифицированное 
степенное тело [4]. Модифицированное, 
путем замены носовой части степенного 
тела заданного удлинения на сферическое, 
касательное к степенной поверхности за-
тупление, является перспективным телом, 
позволяющим обеспечить пониженный 
уровень ЗУ при приемлемом уровне аэроди-
намического сопротивления. Ударная волна 
от затупления, процесс затухания которой 
затянут на большие удаления благодаря 
протяженному участку практически посто-
янного давления за фронтом, способствует 
увеличению скорости распространения го-
ловной УВ и тем самым увеличению про-
тяженности средней зоны. Увеличение пло-
щади переднего крыла, обеспечивающее 
увеличение интенсивности и соответствен-
но скорости распространения головной УВ, 
также способствует увеличению протяжен-
ности средней зоны. 

На рис. 2 представлены результаты 
расчетов по влиянию относительной пло-
щади переднего крыла, при фиксирован-
ном его положении на корпусе ( 1 0.1x =
), на распространение волны ЗУ от схе-
матизированной компоновки с носовой 
частью в виде модифицированного сте-
пенного тела. Возмущенное течение пред-
ставлено в виде профилей относительно-
го избыточного статического давления на  
( ( ) ( ( ) ( )) / ( )p x p x p x p x∞ ∞∆ = − ), опре-
деленных в направлении полета в про-
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дольной плоскости симметрии на различ-
ных удалениях по высоте (K = H/Lф) от 
компоновки с указанными на рисунке па-
раметрами. Здесь p, p∞ – статическое дав-
ление в возмущенном и невозмущенном 

потоке, а   – продольная коорди-
ната в направлении набегающего потока (x) , 
отнесенная к длине фюзеляжа компонов- 
ки ( ).

Рис. 2. Профили относительного избыточного статического давления генерируемые 
компоновками с носовой частью в виде модифицированого степенного тела: 1,2,3 – тандемные 

компоновки ( 1 0.1x = , 1S  – var), 4 – 1S  моноплан ( 1S = 0): 1 – 1S = 0.1,  
2 – 1S = 0.2, 3 – 

1S  = 0.3; а – К=1.33, б – К = 50, в – К = 450

В ближней зоне компоновок (рис. 2а) 
профили возмущенного давления в резуль-
тате произошедшего (при K<1.33) взаимо-
действия УВ от носовой части фюзеляжа 
и переднего крыла имеют трехскачковую 
конфигурацию. Обусловлены эти скачки 
давления головной УВ, промежуточной 
УВ, генерируемой задним крылом, и замы-
кающей возмущенное течение хвостовой 
ударной волной. Средняя зона ЗУ, опреде-
ляющая область минимизации интенсивно-
сти головной УВ, формируется динамикой 
распространения головной и промежуточ-
ной ударных волн. К основным параме-
трам, определяющим скорость перемеще-
ния этих УВ и соответственно их взаимное 
расположение вплоть до взаимодействия, 
можно отнести: интенсивность УВ, гради-
ент волны разрежения следующей за УВ, 
и параметры потока перед промежуточной 
УВ. Смещение переднего крыла к носку 
фюзеляжа ( 1 0.1x = ) обеспечивает уже при 
небольших удалениях от компоновки взаи-
модействие УВ, генерируемых его носовой 
частью и передним крылом. Возросшая при 
этом интенсивность головной УВ компо-
новки и соответственно скорость ее распро-
странения способствуют увеличению дис-
танции между головной и промежуточной 
ударными волнами. Уменьшение несущей 
поверхности заднего крыла при увеличении 

1S  и его несущих свойств под влиянием 
скоса потока, генерируемого передним кры-
лом, приводит к уменьшению скорости УВ 
от заднего крыла, что также способствует 
увеличению протяженности средней зоны.

Фактически в ближней зоне (рис. 2а) 
компоновок ( 1S  = 0.1 и 0.2) интенсивности 

головных УВ практически равны, что со-
храняется до больших удалений (см. рис. 
2б, в) при совпадении фронтов УВ в про-
странстве. Интенсивность головной УВ 
при 1S  = 0.3 существенно выше, что обе-
спечивает заметное смещение ее вверх по 
потоку. При этом наблюдается уменьшение 
интенсивности волны разрежения следую-
щей за УВ от заднего крыла. Дальнейшее 
формирование средней зоны при удалении 
на большие расстояния определяется в ос-
новном динамикой распространения УВ от 
задних крыльев. На удалении К = 50 при 

1S  = 0.2 (рис. 2б) наблюдается уменьшение 
скорости распространения УВ от задне-
го крыла, что сохраняется до К = 450 (см. 
рис. 2в), обеспечивая увеличение протя-
женности средней зоны. На удалении К = 
450 на волне ЗУ генерируемой компоновкой  
( 1S  = 0.1) практически начинается про-
цесс взаимодействия головной УВ и про-
межуточной УВ от заднего крыла, что 
приводит к завершению средней зоны. 
Интенсивность головной УВ компоновки 
с наибольшей площадью переднего крыла  
( 1S  = 0.3) на крейсерской высоте полета  
(К = 450) заметно увеличивается (см. рис. 
2в), но протяженность средней зоны при 
этом уменьшается относительно соот-
ветствующей величины для компоновки  
с  1S  = 0.2. Таким образом на крейсер-
ской режиме полета компоновка при  

1S
 = 0.2 обеспечивает максимальную про-

тяженность средней зоны при минимальной 
интенсивности головной УВ.

Для сравнения полученных результатов 
с исходной ситуацией на рис. 3 представ-
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лены профили возмущенного давления, гене-
рируемые тандемными компоновками, отлича-
ющимися только носовыми частями, а также 

эквивалентной по длине и площади крыла ком-
поновкой выполненной по схеме моноплан с мо-
дифицированной степенной носовой частью. 

Рис. 3. Профили относительного избыточного статического давления, генерируемые 
тандемными компоновками ( 1S  = 0.2, 1 0.1x = ):  

1 – носовая часть – оживало, 3 – носовая часть – модифицированное степенное тело;  
2 – компоновка – моноплан ( 1S  = 0, носовая часть – модифицированное степенное тело): 

 а – K=1.33; б – К= 50; в – К = 450
Видно, что протяженность средней зоны 

(по высоте) формируемой компоновкой 
с оживальной носовой частью, в отличие от 
компоновки с модифицированной степенной 
носовой частью, ограничивается небольшим 
удалением (K<100) (рис. 3б, в). Обусловлено 
это, по видимому, формированием течения 
(см. рис. 3а) в области взаимодействия волн 
разрежения следующих за головными УВ 
с соответствующими УВ от задних крыльев. 
При практически равных интенсивностях го-
ловных УВ компоновка с оживальной носо-
вой частью генерирует УВ от заднего крыла, 
интенсивность которой заметно превышает 
соответствующую величину для компонов-
ки с модифицированной степенной носовой 
частью. Соответствующее увеличение ско-
рости распространения промежуточной УВ 
и является основной причиной уменьшения 
протяженности средней зоны. Протяжен-
ность средней зоны (по высоте) от тандемной 
компоновки с модифицированной степенной 
носовой частью существенно превышает 
высоту крейсерского полета, обеспечивая 
вблизи поверхности земли дистанцию (в на-
правление полета) между головной и проме-
жуточной УВ от заднего крыла L∆ = 0.78, 
что соответствует частоте f = 18.8 Гц. При 
данных условиях наблюдателем на поверх-
ности земли перепады давления на головной 
и промежуточной УВ воспринимаются как 
два скачка. Интенсивность головной УВ на 
40  % меньше соответствующей величины 
эквивалентной по длине и площади крыла 
компоновки, выполненной по схеме моно-
план.

Заключение
Таким образом, показано влияние отно-

сительной площади переднего крыла и фор-

мы носовой части на формирование средней 
зоны ЗУ от компоновки выполненной по схе-
ме тандемного расположения двух крыльев 
на фюзеляже. Использование носовой части 
в виде модифицированного степенного тела 
при относительной площади переднего кры-
ла 1S  = 0.2 обеспечивает максимальную про-
тяженность средней зоны, превышающую 
высоту крейсерского полета, и дистанцию  
(в направление полета) между головной 
и промежуточной УВ существенно уменьша-
ющую эффективность воздействия волны ЗУ. 
Уменьшение интенсивности головной УВ от-
носительно эквивалентной по длине и площа-
ди крыла компоновки, выполненной по схеме 
моноплан, составляет 40  %, при уменьшение 
аэродинамического качества на 2  %. 

Работа выполнена при поддержке РФФИ 
по проекту.
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