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Введение. Исследования ударно-волновой структуры течения при взаимодействии

скачка уплотнения с пограничным слоем ведутся более 70 лет. Практическая значимость
этих исследований определяется тем, что такой тип течения наблюдается в окрестности
элементов высокоскоростных летательных аппаратов при полете со сверхзвуковой скоро-
стью. Актуальность проблемы обусловлена большими значениями давления и интенсивно-
сти тепловых потоков к поверхности, регистрируемых в области присоединения отрывного
сверхзвукового течения [1, 2].

Прогнозирование структуры течения и определение газодинамических характеристик

вблизи поверхности осложняется зависимостью от газодинамических параметров потока

(числа Маха набегающего потока, числа Рейнольдса) и состояния пограничного слоя (ла-
минарный, переходный или турбулентный), а также от геометрии обтекаемого тела. Вза-
имодействие скачка уплотнения с пограничным слоем приводит не только к локальному

увеличению силовых и тепловых нагрузок на обтекаемую поверхность, но и к формиро-
ванию пространственной структуры течения в виде продольных вихрей. Наличие таких
вихрей вблизи поверхности может привести к дополнительному увеличению интенсив-
ности тепловых потоков приблизительно в два раза [2]. В работе [3] приведены данные
о характеристиках теплообмена на поверхности уступа, исследовано влияние затупления
передней кромки на течение, зарегистрировано формирование продольных структур в зоне
присоединения потока.
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На необходимость учета состояния пограничного слоя при исследовании взаимодей-
ствия скачка уплотнения при гиперзвуковых скоростях потока указывается в работе [4], в
которой показано, что в случае переходного (от ламинарного к турбулентному) состояния
пограничного слоя максимальные значения интенсивности теплопередачи больше, чем в
случае ламинарного и турбулентного состояний.

Взаимодействие скачка уплотнения с пограничным слоем оказывает влияние на разви-
тие неустойчивых возмущений в пограничном слое и формирование продольных вихревых

структур. Обзор экспериментальных исследований, описание физических механизмов вза-
имодействия скачка уплотнения с пограничным слоем, а также результаты численного

моделирования этого взаимодействия представлены в [5].
Обзор экспериментальных результатов для верификации данных численного модели-

рования отрывного течения при сверхзвуковых и гиперзвуковых скоростях потока выпол-
нен в работе [6]. Данные эксперимента о распределении давления и тепловых потоков в
окрестности угла сжатия и сравнение с результатами численного моделирования при ги-
перзвуковой скорости потока приведены в работе [7], в которой показана существенная
зависимость измеряемых величин от значения угла сжатия и геометрии модели при ла-
минарном режиме течения.

Структура ударных волн, которая формируется в области взаимодействия скачка
уплотнения с пограничным слоем, имеет большое значение при расчете силового и тепло-
вого воздействий на обтекаемую газом поверхность. В зависимости от числа Маха набе-
гающего потока, геометрии обтекаемого тела и характеристик пограничного слоя ударно-
волновая структура течения различается, что оказывает влияние на характер течения
вблизи поверхности. Например, причиной возникновения области повышенной интенсив-
ности локального теплообмена является взаимодействие ударных волн IV типа по класси-
фикации Эдни [8]. Взаимодействие скачков уплотнения приводит к образованию скачков
тройной конфигурации и формированию сверхзвуковой “струи”, полное давление в которой
выше, чем полное давление в окружающем потоке. Другой вариант взаимодействия скач-
ков уплотнения с образованием высоконапорной области течения вблизи стенки модели

представлен в работах [9, 10]. Взаимодействие скачков уплотнения, приводящее к образо-
ванию струи, прилегающей к поверхности модели, наблюдалось в случае гиперзвукового
отрывного обтекания двойного конуса [11].

Механизм формирования области высоконапорного газа рассматривался в работах

[12–15]. На основе результатов экспериментального исследования сверхзвукового отрыв-
ного течения в угле сжатия и численного моделирования показано, что в области при-
соединения отрывного течения формируется высоконапорная струя газа, расположенная
вблизи стенки. В рассмотренном случае полное давление в высоконапорном слое достигало
значения, составляющего 95 % величины полного давления в набегающем на модель пото-
ке при M = 6. Высоконапорный слой формируется непосредственно в зоне присоединения
отрывного потока.

В настоящей работе приведены новые данные о механизме формирования высокона-
порного слоя в области присоединения сверхзвукового отрывного течения в угле сжатия.
Представлены экспериментальные данные об ударно-волновой структуре течения в от-
рывной области в угле сжатия при различных значениях числа Рейнольдса.

Методика исследования. Эксперимент проводился в аэродинамической трубе пе-
риодического действия баллонного типа Т-326 Института теоретической и прикладной
механики СО РАН. Для определения режима течения (ламинарный или турбулентный), а
также основных структурных элементов (размеры отрывной области, положение скачков
отрыва и присоединения) выполнена шлирен-визуализация течения с помощью теневого
прибора ИАБ-451 при горизонтальном положении ножа Фуко.
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Рис. 1. Схема исследуемой модели в плоскости симметрии

Экспериментальные значения давления p0ф и температуры T0ф в форкамере

при различных значениях чисел Маха и Рейнольдса

Номер

эксперимента
M Re ·10−5 p0ф · 10−6, Па T0ф, ◦C

1 6 7 1,18 119
2 6 12 1,99 127
3 6 17 2,73 119
4 6 19 2,94 117
5 6 24 3,99 129
6 6 29 4,89 131
7 8 3 1,96 360

Исследование влияния чисел Маха и Рейнольдса проведено на модели угла сжатия с

углом наклона уступа ϕ = 30◦ (рис. 1). Ширина модели равна расстоянию L от острой

передней кромки до линии стыка горизонтальной и наклонной поверхностей модели угла

сжатия (L = 50 мм). Передняя кромка модели острая, радиус закругления равен R ≈
5 ÷ 7 мкм. Основные параметры эксперимента приведены в таблице. Число Рейнольдса
рассчитано по длине горизонтальной части модели L (M — номинальное число Маха для

аэродинамической трубы).
Согласно результатам шлирен-визуализации и оценке, выполненной по данным [16],

режимы отрывного течения при M = 6; 8 являются ламинарными. В таблице приведены
параметры эксперимента при различных значениях чисел Маха и Рейнольдса.

Результаты исследования. При ламинарном режиме обтекания модели угла сжа-
тия реализуется отрывное течение (рис. 2). На рис. 2,б, где приведена схема течения в
продольном вертикальном сечении по оси модели, построенная по данным визуализации
(рис. 2,а), показаны основные элементы течения: скачок уплотнения от передней кромки
модели CL, скачок отрыва CS , скачок присоединения CR, область возвратного течения RF,
охватывающий ее сдвиговый слой SL, O — линия сопряжения горизонтальной пластины с

наклонной поверхностью, S, R — линии отрыва и присоединения потока. Взаимодействие
скачка CR со скачками CL и CS приводит к образованию контактных разрывов (слоев
смешения) SLL, SLS и волн разрежения EL, ES соответственно.

Штрихпунктирной линией CS обозначено нормальное к поверхности уступа попереч-
ное сечение, в котором проводились измерения давления с помощью зонда Пито. Измерен-
ное давление соответствует полному давлению в дозвуковом потоке и полному давлению

за прямым скачком уплотнения в сверхзвуковом потоке, набегающем на приемное отвер-
стие зонда. Измеренное в этом сечении распределение давления показано на рис. 3, где
по оси абсцисс отложено давление Пито pPt, отнесенное к полному давлению (давлению
торможения) набегающего потока p0∞, по оси ординат— координата r средней точки тор-
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Рис. 2. Шлирен-фотография, полученная в эксперименте (а), и схема ламинар-
ного отрывного течения в угле сжатия при M = 6 (б):
I — передняя горизонтальная пластина, II — наклонная поверхность угла сжатия
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Рис. 3. Профиль полного давления, измеренного зондом Пито, в сечении CS
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Рис. 4. Шлирен-фотография (а) и схема течения (б) в области присоединения:
I — передняя горизонтальная пластина, II — наклонная поверхность угла сжатия
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Рис. 5. Механизм формирования высоконапорного слоя (II — наклонная поверх-
ность угла сжатия)

ца зонда над наклонной поверхностью сжатия. Положительное направление координаты r
совпадает с направлением вектора положительной нормали к поверхности модели, точка
r = 0 лежит на стенке модели. Координата r отнесена к длине горизонтальной пласти-
ны L. На рис. 3 видны области изменения давления, возникающие при прохождении зон-
дом скачков CL, CS , CR, а также пристенный локальный максимум полного давления HPL.
Согласно [13–16] появление этого максимума обусловлено существованием вблизи наклон-
ной поверхности высоконапорного слоя, значение полного давления в котором достигает
80÷ 95 % значения полного давления набегающего потока. Механизм формирования слоя
показан на рис. 4, 5. Видно, что сдвиговый слой SL присоединяется к наклонной стен-
ке модели с образованием веера волн сжатия CF. Сходящиеся волны сжатия формируют
скачок присоединения CR. Непосредственно вблизи стенки видно слоистое течение, обо-
значенное BL (пограничный слой на стенке модели) + HPL (высоконапорный слой) (см.
рис. 4,а). Наблюдаемые вблизи стенки светлая и темная полосы свидетельствуют о том,
что в пристенном течении в положительном направлении координаты r плотность сначала
увеличивается (светлый слой, примыкающий к поверхности модели), а затем уменьшается
(темный слой, расположенный над светлым). Подробный анализ ударно-волновой структу-
ры течения и ее соответствия шлирен-фотографии, полученной в эксперименте, проведен
в работах [13–16].
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На рис. 4,б также показаны элементы течения в области присоединения. Сдвиго-
вый слой SL ограничен двумя поверхностями: внутренней (поверхностью нулевых ско-
ростей SZV ) и внешней (верхним слоем течения BSL). Ниже поверхности SZV показана

область возвратного течения RF. Сдвиговый слой SL присоединяется к наклонной поверх-
ности угла сжатия, образуя пограничный слой BL толщиной δ. Условная линия PR, где
веер волн сжатия CF трансформируется в скачок CR, расположена на расстоянии rPR от

стенки модели.

Кроме того, показано взаимодействие скачков отрыва CS и присоединения CR с об-
разованием скачка C ′

R, слоя смешения SLS и веера волн разрежения ES . Скачки отрыва
и присоединения взаимодействуют (интерферируют) по линии PT , расположенной на рас-
стоянии rPT от стенки.

Схема формирования высоконапорного слоя показана на рис. 5. Распределение пол-
ного давления в сечении CS, расположенном вниз по потоку от линии присоединения R,
определяется положением трех точек: точки 1, соответствующей верхней границе погра-
ничного слоя, точки 2, соответствующей линии PR образования скачка CR, и точки 3,
соответствующей высоте скачка CR в сечении CS над поверхностью стенки.

В случае если толщиной пограничного слоя можно пренебречь (см. эпюру давления А
на рис. 5), веер волн CF достигает предельной линии тока на поверхности модели. Вслед-
ствие изоэнтропического сжатия полное давление в этой области равно полному давлению

перед скачком p0CS . Пересечение характеристик в веере волн CF приводит к уменьшению

полного давления между точками 0 и 2 до значения, равного значению полного давления
за скачком присоединения p0CR. Полагая угол наклона скачка присоединения постоянным,
давление между точками 2 и 3 также будем считать постоянным и равным p0CR.

В случае если картина течения такова, что размерами веера волн сжатия можно пре-
небречь (см. эпюру Б на рис. 5), полное давление в сечении CS меняется от статическо-
го pCR за скачком присоединения на стенке (точка 0 на эпюре) до полного давления за
скачком присоединения p0CR на верхней границе пограничного слоя δ (точка 1). Между
точками 1, 3 полное давление также постоянно и равно p0CR.

При учете толщины пограничного слоя и размера веера волн сжатия результирующее

полное давление будет таким же, как на эпюре В на рис. 5. На расстоянии rHP появля-
ется локальный максимум полного давления HPL (см. рис. 3). На меньшем расстоянии
преобладает влияние на потери полного давления вязкости в пограничном слое BL, на
большем расстоянии — влияние пересекающихся характеристик веера волн сжатия CF.
Максимальное значение полного давления в высоконапорном слое зависит от соотношения

значений полного давления перед и за скачком присоединения, положение максимума —
от размера веера волн сжатия и толщины пограничного слоя.

Результаты проведенного эксперимента показывают, что ламинарный или переход-
ный, близкий к ламинарному по структуре и размеру отрывной области, режим от-
рыва в угле сжатия реализуется в диапазоне значений числа Маха M = 6 ÷ 8 при

Re = 3 · 105 ÷ 29 · 105 (рис. 6). Вблизи наклонной стенки модели в зоне присоединения
структура течения аналогична структуре, показанной на рис. 2,а, что свидетельствует о
наличии высоконапорного слоя.

Заключение. Представлены результаты исследования структуры газового потока в
области присоединения трехмерного гиперзвукового отрывного течения, сформированного
углом сжатия, позволившие определить условия, при которых возможно существование
высоконапорного слоя. Проведен анализ структуры течения в области присоединения и

исследован механизм формирования высоконапорного слоя.
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Рис. 6. Шлирен-фотографии ламинарного отрывного течения в угле сжатия
при различных значениях чисел Маха и Рейнольдса:
а — M = 6, Re = 7 · 105, б — M = 6, Re = 29 · 105, в — M = 8, Re = 3 · 105

Высоконапорный слой зарегистрирован при ламинарном режиме отрывного течения

на модели с углом наклона поверхности сжатия 30◦ в диапазоне значений чисел Маха и
Рейнольдса M = 6÷ 8, Re = 3 · 105 ÷ 29 · 105.

Влияние режима течения (ламинарный или турбулентный) на формирование высоко-
напорного слоя требует дальнейших исследований.
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