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Проведен обзор открытых отечественных патентов и авторских свидетельств, 
позволяющих улучшать аэродинамические характеристики летательных аппара-
тов. Патенты также можно разделить на две группы: в первой группе улучшение 
характеристик достигается за счет изменения внешней геометрии головной ча-
сти, а во второй – за счет активного воздействия на параметры потока, обте-
кающего летательный аппарат. 
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Патенты на устройства и способы улучшения аэродинамических 
характеристик летательных аппаратов в основном содержатся в рубри-
ках В64С21/00 (Управление пограничным слоем с целью изменения 
аэродинамических характеристик летательных аппаратов) и B64C23/00 
(Способы и устройства для изменения аэродинамических характеристик 
летательных аппаратов, не отнесенные к другим группам). 

Традиционно улучшение аэродинамических характеристик лета-
тельных аппаратов осуществлялось за счет оптимизации формы по-
верхности. Чаще всего это связано с выбором геометрии головной 
части, обеспечивающей уменьшение волнового сопротивления.  

В [1] на боковой поверхности головного обтекателя, выполненно-
го в виде оболочки в форме конуса или параболоида либо их комби-
нации с плавным переходом в цилиндрическую форму, размещены 
винтовые каналы переменного сечения, образующие винтовое ореб-
рение оболочки (рис. 1). Это позволяет уменьшить плотность тепло-
вого потока и аэродинамические потери на поверхности обтекателя. 
Наличие на поверхности обтекателя винтовых конических или пара-
болических каналов переменного сечения обеспечивает поток у по-
верхности обтекателя в форме винтового вихря как течения с 
наименьшим сопротивлением, например смерч-винтовой вихрь меж-
ду атмосферными зонами с разным давлением. 

Для уменьшения реогазодинамических коэффициентов при до-  
и сверхзвуковом движении в воздухе [ 2] и при проникновении в 
воду внешняя форма тела 1 выполнена в виде тела вращения со сте-
пенной зависимостью продольного контура носовой поверхности, 
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Рис. 1. Головной обтекатель с винтовыми каналами 
(  – толщина пограничного слоя) 

параллельной основанию, и шарообразным телом 5 в носовой части 
(рис. 2). Клиновидные элементы 6 расположены на теле 1 и имеют 
сечение в виде ромба или чечевицы. На цилиндрической части 2 тела 1 
находятся полусферические 3 и донная 4 выемки. В носовой части 
тела 1 есть поперечная канавка для кавитационного обтекания при 
движении в воде. Шарообразное тело 5, выполненное из тяжелых или 
ферромагнитных материалов, улучшает устойчивость полета и под-
хода к стальной преграде. На рис. 3 приведены зависимости Хк/Хпу 
(Хк – сопротивление эквивалентного конуса, Хпу – сопротивление 
предложенного устройства) от угла атаки для чисел М = 4 и М = 0,1, 
относительного удлинения λн = 0,5 или λн = 2,2 и различных относи-
тельных затуплений 0,4 и 0,2. Эти зависимости показывают, что со-
противление во всех случаях уменьшается. 
 

Рис. 2. Летательный аппарат с клиновидными элементами 

В [3] аэродинамические характеристики летательных аппаратов 
повышаются за счет установки головного обтекателя, имеющего кони-
ческую носовую часть 1, цилиндрический отсек 3, задний переходник 
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5 последней ступени 6 ракеты-носителя (рис. 4). Обтекатель снабжен 
проницаемыми (пористыми) обечайкой 2 и вставкой 4, демпфирующи-
ми колебания давления в зонах отрыва потока, что позволяет снизить 
 

Рис. 3. Сравнение сопротивления конического летательного аппарата и ле-
тательного аппарата с клиновидными элементами 

аэродинамические, особенно нестационарные, нагрузки, на головную 
часть ракеты-носителя, вызванные пульсациями давления в отрывных 
зонах, которые возникают за изломами образующих поверхности об-
текателя, преимущественно при трансзвуковых скоростях. Данный 
вариант имеет биконическую носовую часть, причем у первого кону-
са угол полураствора составляет 25…35°, а у второго – 13…25°. Дли-
на первого конуса равна 0,2…0,25 общей длины носовой части, а 
длина и обечайки, и вставки – не менее 0,11 длины цилиндрического 
отсека. Общая длина данного отсека превышает его диаметр не менее 
чем в 1,11 раза. На переходнике могут быть выполнены разделитель-
ные ребра из проницаемого или гасящего пульсации давления мате-
риала. Наружная поверхность вставки и обечайки выполнена из по-
ристой резины или пьезоактивного материала.  
 

Рис. 4. Головной обтекатель с пористыми вставками 
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В настоящее время основное внимание уделяется активным ме-
тодам воздействия на обтекание высокоскоростных летательных ап-
паратов, позволяющим не только стабилизировать пограничный 
слой, но и формировать желаемый режим течения в выбранной обла-
сти на поверхности летательного аппарата.  

В [4] предложен способ управления аэродинамическими характери-
стиками несущей поверхности путем изменения конфигурации несущей 
поверхности при подаче или отсосе воздуха через клапаны герметично-
го отсека. При этом управление осуществляют посредством создания 
перепада давления между секциями несущей поверхности за счет изме-
нения конфигурации эластичных поверхностей герметичных секций по 
всей несущей поверхности (рис. 5). Крыло содержит жесткий каркас, 
состоящий из горизонтального 1 и вертикального 3 силового набора, 
эластичной оболочки 4, которые в совокупности образуют систему гер-
метичных секций 2, соединенных управляемыми клапанами 5. Эла-
стичная оболочка на участках, не подкрепленных каркасом, может де-
формироваться внутрь или наружу, изменяя конфигурацию всей несу-
щей поверхности. Управление аэродинамическими характеристиками 
несущей поверхности осуществляется с помощью пневматической си-
стемы и управляемых клапанов. При уменьшении давления образуется 
впадина, а при увеличении – горб. В результате изменяется не только 
кривизна профиля, но и аэродинамические характеристики профиля. 

 

 
а 

б 

Рис. 5. Деформируемая несущая поверхность: 

а – поперечное сечение; б – разрез секции 
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В [5] для предотвращения отрыва пограничного слоя на крыле 1 
расположены заподлицо с его поверхностью пары электродов и маг-
нитов 2, полюса которых смонтированы между каждой парой элек-
тродов, размещенных под участками поверхности из изоляционного 
материала 3 (рис. 6). Каждая пара электродов подключена к незави-
симому источнику напряжения 4, а расстояние между ними выбира-
ется из условия зажигания электрического заряда. Поле магнита и 
электрический разряд при взаимодействии создают объемную силу 
Лоренца, действующую в направлении потока, ускоряя пограничный 
слой и затягивая его отрыв от поверхности крыла.  

 

а 

б 

Рис. 6. Крыло с управлением пограничным слоем:  

а – поперечное сечение крыла; б – сечение А-А 

Способ управления обтеканием летательного аппарата на основе 
подачи в область перед носовой частью лучистой энергии из емкости, 
расположенной в его корпусе, посредством струи газа с высокой по-
глощающей способностью подводимого излучения предложен в [6]. 
Подвод лучистой энергии осуществляют посредством лазера, луч ко-
торого фокусируют в точке, размещенной перед носовой частью ле-
тательного аппарата, в эту же точку направляют струю поглощающе-
го излучение газа. Луч лазера фокусируют в точке, расположенной в 
ударном слое между поверхностью летательного аппарата и голов-
ным скачком уплотнения, или в точке, расположенной в пограничном 
слое на поверхности летательного аппарата. Из емкости с рабочим 
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телом 1 через электропневмоклапан 2, трубопроводы 3 и два отвер-
стия 8 в носовой части, выполненные симметрично относительно 
продольной оси, по команде от блока управления 4 в набегающий 
поток вдувают струи газа (рис. 7). После вдува газа от блока управ-
ления 4 подается сигнал на включение бортового лазера 5, излучение 
которого с помощью оптической системы 6 фокусируют в точке М  
и который проходит через иллюминатор 7. Вдуваемый газ поглощает 
часть энергии лазерного излучения, что приводит к искривлению ли-
ний тока и перераспределению газодинамических параметров на по-
верхности обтекаемого тела. 

Рис. 7. Управление обтеканием летательного аппарата  

Для управления пограничным слоем используют элементы, вы-
полненные в виде высокочувствительных нано- или микротрубок, ко-
торые размещены на подложке под углом к потоку в пределах 
0…180°. При этом воздействие на пограничный слой ведут в импульс-
но-периодическом тепловом режиме [7]. На подложке трубки распо-
ложены попарно рядами друг за другом на линиях тока (рис. 8). Одна 
из трубок пары является генератором импульсно-периодического 
теплового воздействия, а другая – датчиком регистрации параметров 
пограничного слоя. Использование нано- или микротрубок позволяет 
расширить частотный диапазон воздействия на пограничный слой и 
повысить эффективность управления слоем. Трубки имеют наномет-
ровую толщину токопроводящей стенки, вследствие чего масса трубки 
ничтожна мала и во много раз меньше, чем любой нагревательный 
элемент тех же габаритных размеров, поскольку теплоотвод от нагре-
той трубки осуществляется только вдоль линии соприкосновения 
трубки с подложкой и по токоподводящим дорожкам нанометровой 
толщины. Этими потоками можно пренебречь в отличии от пленочно-
го нагревательного элемента. Отмеченные различия позволяют вво-
дить в поток тепловые возмущения высокой частоты, что невозможно 
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сделать иным способом. Трубки могут быть взаимозаменяемыми и 
выполнять функцию генератора или датчика. Это позволяет варьиро-
вать область введения возмущений, например вводить их сразу не-
сколькими рядами микротрубок. Главное условие расположения труб-
ки-генератора 2 и трубки-датчика 3 – их нахождение на линиях тока, 
 

Рис. 8. Размещение нано- и микротрубок на подложке 

определяющих направление частиц в потоке, что позволяет с макси-
мальной точностью установить параметры течения при воздействии на 
него трубкой-генератором. Низкоомные токопроводящие дорожки 1 
выведены от каждой трубки на боковые края подложки 4 для связи с 
системой управления. Используемые нано- и микротрубки – сложные 
элементы, состоящие из нескольких слоев: сжатого 6, растянутого 7  
и проводящего 8. Эти слои и подложку могут изготовлять из различ-
ных комбинаций аморфных, поли- или монокристаллических метал-
лов, диэлектриков или полупроводников. Если подложка токопрово-
дящая, для обеспечения электрической изоляции слоев 5 или 6 ис-
пользуют диэлектрик.  

В [8] приведено уменьшение лобового сопротивления гиперзвуко-
вого летательного аппарата путем управления обтеканием (рис. 9). Ги-
перзвуковой летательный аппарат содержит прямоточный воздушно-
реактивный двигатель 1 со сверхзвуковым горением, магнитогазодина-
мический генератор 3, размещенный на входе камеры сгорания 2 двига-
теля, систему активной тепловой защиты-преобразования углеводород-
ного топлива с каталитическими реакторами 7 химической регенерации 
тепла, расположенными в обшивке носовой части фюзеляжа и передних 
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кромок крыльев. Каталитический реактор связан с камерой сгорания 2 
двигателя. Через преобразователь энергии 6 магнитогазодинамический 
генератор соединен с блоком генерации 5 искусственного плазменного 
образования и системой электродов 4. Данная система формирует плаз-
менные образования в различных зонах набегающего потока, что поз-
воляет управлять обтеканием. Энергетические затраты на создание 
плазменных образований малы, а увеличение аэродинамического ка-
чества летательного аппарата значительно (до 5 раз и выше). 

Рис. 9. Гиперзвуковой летательный аппарат 
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