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Аннотация. Проведено численное моделирование обтекания плоского изолированного сверхзвукового 

воздухозаборного устройства (ВЗУ) потоком вязкого газа с использованием SST k– модели турбулентности. 

Геометрия и результаты экспериментальных исследований рассматриваемого ВЗУ взяты из работы [1]. Прове-

дено сравнение положений скачков уплотнения в канале ВЗУ, полученных в расчете и в эксперименте. Также 

исследовано влияние дросселирования на поле течения в канале ВЗУ, а именно показана зависимость распреде-

ления статического давления по стенкам ВЗУ от величины противодавления, задаваемого на выходе из канала.

Продемонстрирована разница между двумерным и трехмерным моделированием плоского ВЗУ. В трехмерном 

случае у стенки образуется угловой вихрь, который в близких к стенке сечениях существенно изменяет поле 

течения по сравнению с течением в плоскости симметрии ВЗУ.

Выявлено влияние углового вихря на распределение поперечного статического давления по нижней стенке 

канала ВЗУ. Установлено, что полученные в расчете значения распределения статического давления по стенкам 

канала ВЗУ на всех исследуемых режимах с достаточно высокой степенью точности совпадают с эксперимен-

тальными данными.
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Abstract
In modern supersonic aircraft, air intake units (AIU) exert a key effect on the entire power plant operation. The AIU 

main purpose is the gas flow supplying to the engine with minimal total pressure loss. The AIU development is a complex 

scientific and engineering task, which solution is being put into effect with computational and experimental methods.

The presented article considers methodological issues related to validation of the ANSYS Fluent software package 

(TsAGI license No. 501024), and provides a detailed description of the physical processes occurring in the AIN channel 

while throttling.

The authors performed numerical simulation of the flow in a flat supersonic AIU employing various turbulence 

models. The AIU geometry was borrowed from [1]. The oncoming flow parameters were as follows: Mach number

М= 2.41, angle of attack  =10, Reynolds number Reх=5.07  107 [1/m], total pressure P0 = 540 кPa, total temperature
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T0 = 305 К. Data obtained by computing the static pressure distribution on the AIU channel walls were being compared 

with the experimental results from [1]. The authors revealed that the best match of computed and experimental data on 

static pressure distribution of the AIU upper and lower walls are ensured by the two turbulence models, namely k-SST-

CC (CC stands for compressibility correction) and Reynolds Stress Model.

The turbulence model k- SST–СС, considered in more detail in this article, allows reproducing a qualitative flow 

pattern with stationary separation zones, shock waves (including those from separation zones), rarefaction waves, and 

vorticity regions.

The two-dimensional calculation comparison with the three-dimensional one revealed that the Mach number fields 

were practically the same for both 3D- and 2D-flow in the AIU symmetry plane. An angular vortex is being formed near 

the AIU side wall, which drastically changes in the sections close to the wall the flow field and static pressure distribution 

on the AIU channel lower wall in the transverse direction compared to the flow in the AIU plane of symmetry.

To study the effect of backpressure being set at the channel outlet boundary on the flow field properties of the supersonic 

air intake, throttling of the model channel was being executed. The backpressure coefficient d was equal to d = Pback/Р, 

where Pback is the static pressure set at the outlet boundary of the channel, and Р is the static pressure of the incident flow.

The studies revealed that with the opened throttle (d = 0) the flow in the AIU channel was supersonic. The local zone 

of the boundary layer separation originates herewith behind the break in its contour and a fan of rarefaction waves in the 

area of interaction of falling compression shock from the cowl with the AIU lower wall boundary layer.

With the backpressure coefficient of d = 5.5, an extensive separation region appears in the expanding (diffuser) part 

of the channel and a transition from supersonic to subsonic flow occurs.

At backpressure coefficient d = 8.5, a flow similar to a Mach disk is being formed at the AIU inlet: a direct shock 

wave is located in the central part of the inlet, and on top (near the shell) and below (near the compression wedge) two 

-shaped shocks are formed.

With the backpressure further increase (d  9.25), the direct shock wave is shiftiing forward and locating prior to the 

shell, while the upper -shaped of shock waves disappears, and the lower one moves forward, increasing in size.

Keywords: turbulence model, flat air intake, intake throttling, three-dimensional separation, –shaped shock wave, 

supersonic flow

For citation: Rakhmanin D.A., Karpov E.V., Rakhmanina V.E. The Study of Flow Physical Specifics in a 2D Supersonic 

Air Intake Unit. Aerospace MAI Journal, 2023, vol. 30, no. 2, pp. 35-45. DOI: 10.34759/vst-2023-2-35-45

Введение
В современных сверхзвуковых летательных аппа-

ратах от ВЗУ зависит работа всей силовой установки. 

Основным назначением ВЗУ является подвод газового 

потока в двигатель с минимальными потерями полного 

давления. Разработка ВЗУ – сложная научно-ин-

женерная задача, решение которой осуществляется

с помощью расчетных и экспериментальных методов. 

Однако ввиду высокой стоимости изготовления мо-

делей и испытаний в аэродинамических трубах (АДТ) 

проведение широких параметрических исследований, 

необходимых для детального изучения физики течения 

в воздухозаборном устройстве, связано с существен-

ными ограничениями.

С появлением мощных вычислительных машин 

крайне эффективным инструментом по проектирова-

нию ВЗУ стали численные методы. Так, в коммерче-

ском пакете ANSYS Fluent (лицензия ЦАГИ № 501024) 

[2, 3] реализованы возможности решения двух- и трех-

мерных уравнений Навье–Стокса с замыканием систе-

мы уравнений различными моделями турбулентности. 

Одной из первых моделей турбулентности, которая 

широко использовалась в инженерных задачах, была 

стандартная k- модель, предложенная Лаундером

и Сполдингом [4]. Так, в [5] с помощью данной мо-

дели турбулентности проведен расчет коэффициента 

восстановления полного давления для плоского ВЗУ. 

Однако данная модель обладала рядом недостатков, 

в частности сложностью расчета вязкого подслоя и 

неточностью определения градиентов давления. Как 

следствие, для решения этих  проблем появились две 

модификации данной модели: в виде RNG k- [6] и 

realisable k- [7]. Обе модели показали существенные 

улучшения в описании течений, где происходит силь-

ное искривление линий тока и возникновение вихрей, 

по сравнению со стандартной k- моделью. Другой 

подход в моделировании турбулентности, в котором 

уравнение переноса записывается относительно удель-

ной диссипации , был предложен Колмогоровым

и развит Вилкоксом в виде k- модели [8]. Хотя данная 

модель приемлемо описывает пограничный слой без 

демпфирующих функций [9], при ее использовании 

возникают проблемы при расчете сдвиговых течений. 

В [10] Ментером была предложена модель сдвиговых 

напряжений k- SST [11], которая хорошо предсказы-

вала свойства сдвиговых течений, а также обеспечивала 

правильное описание пристенной турбулентности. 

Результаты расчетных работ с использованием данной 

модели турбулентности представлены в [12–14]. Стоит 

отметить, что эта модель турбулентности реализована 

во многих коммерческих кодах и широко используется 

в задачах сверхзвуковой аэродинамики.

Что касается моделирования отрывных течений, то 

в настоящее время активно используются гибридные 

RANS/LES-подходы [15, 16], в том числе подходы 

типа DES – Detached Eddy Simulation [17,18] и его 
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Рис. 1. Экспериментальная модель ВЗУ (из работы [1])

модификации в виде подхода SBES – Stress Blended 

Eddy simulation [19]. Однако данные подходы требуют 

существенных вычислительных ресурсов из-за необхо-

димости большого количества ячеек расчетных сеток.

На сегодня RANS-подходы остаются наиболее 

привлекательными с точки зрения проектирования 

и исследования физики течения в сверхзвуковых 

ВЗУ.  Однако перед использованием того или иного 

численного метода необходимо провести процедуру 

верификации и валидации [20], чтобы убедиться

в корректности используемого подхода в рамках рас-

сматриваемой задачи.

В настоящей работе проведено численное модели-

рование течения в сверхзвуковом плоском ВЗУ путем 

решения осредненных уравнений Навье – Стокса

в постановке вязкого сжимаемого газа с использовани-

ем различных моделей турбулентности. Проводилось 

сравнение распределения статического давления по 

стенкам канала ВЗУ, полученного расчетным путем, 

с экспериментальными данными, полученными в [1] 

при числе Маха М = 2,41 и угле атаки  = 10. Иссле-

дованы физические особенности течения при дроссе-

лировании ВЗУ. На основе результатов валидации дана 

оценка о пригодности использования программного 

пакета Ansys Fluent для решения практических задач 

сверхзвуковой аэродинамики.

Геометрия ВЗУ для проведения расчетных
исследований

Предметом исследования в данной работе является 

плоский одноступенчатый воздухозаборник смешан-

ного сжатия. Фрагмент модели исследуемого ВЗУ 

показан на рис. 1. Модель имела боковые стекла, пред-

назначенные для визуализации течения внутри канала 

с помощью прибора Теплера; приемники статического 

давления располагались на верхней и нижней стенках 

канала в плоскости симметрии ВЗУ.

2D-эскиз модели ВЗУ был построен по характер-

ным размерам, представленным в [1]. ВЗУ имеет одно-

Рис. 2. Геометрические размеры ВЗУ

ступенчатый клин торможения с углом наклона  = 

21,5 длиной L = 45,7 мм. Угол поднутрения обечайки 

 = 9,5. Высота входа hвх = 14,16 мм, высота горла

hг = 15 мм, относительная площадь горла hг /hвх = 1,059. 

Длина регулярной части горла Lг = 66,1 мм. Расшире-

ние канала выполнено с 5 отклонением относительно 

горизонта. На рис. 2 приведены характерные размеры 

рассматриваемого ВЗУ. 3D-модель строилась путем 

вытягивания двумерного эскиза вдоль оси Z на рас-

стояние d = 1,86hг.

Расчетная сетка и граничные условия
Для анализа сеточной сходимости были постро-

ены три двумерные сетки с шагом дробления r  = 2,

а именно грубая сетка размерностью 191  60 ячеек, 

средняя сетка – 391  120 ячеек и подробная сетка – 

791  240 ячеек. В качестве исследуемой величины был 

взят интегральный параметр в виде коэффициента 

восстановления полного давления  (см. таблицу 1).

Из рис. 3 видно, что у средней и подробной сетки 

значения  близки к значению данного коэффициента 

на бесконечно подробной сетке, рассчитанному экс-

траполяцией по Ричардсону [21]. При дальнейшем 

численном моделировании будет использоваться 

средняя сетка.

Для более достоверного моделирования течения в 

области пограничного слоя размер первой пристеноч-

ной ячейки по нормали к поверхности соответствовал 

величине y+ порядка 0,5. Двумерная (средняя) сетка 

была составлена из 33 блоков (рис. 4).

Таблица 1

Коэффициент восстановления полного давления ν по трем сеткам 

191  60 = 11460 ячеек 
(грубая)

391  120 = 46920 ячеек 
(средняя)

791  240 = 189840 ячеек 
(подробная)

Бесконечная сетка
(экстраполяция
по Ричардсону)

Коэффициент восста-

новления давления ν  = 0,6576   = 0,6615  = 0,6625  = 0,6628
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Рис. 3. Зависимость коэффициента восстановления давления

              от размера ячейки двумерной сетки

             (N – количество ячеек, p – порядок аппроксимации)

Рис. 4. Двумерная расчетная сетка и разрешение

             пограничного слоя

Трехмерная сетка (рис. 5) строилась путем вы-

тягивания двумерной сетки (средней) вдоль оси Z 

на расстояние d = 1,86hг. Спереди расчетная область 

ограничена параллелепипедом, на поверхности 

которого задавались условия набегающего потока.

На задней границе канала ставилось граничное усло-

вие, соответствующее свободному протеканию потока, 

или статическое давление, определяющее степень 

дросселирования канала ВЗУ. В качестве граничных 

условий для твердых стенок задавались условия не-

протекания и прилипания потока.

Трехмерная расчетная сетка содержала около

10 млн ячеек с общим количеством блоков, равным 

132. Равномерность расчетной сетки обеспечивалась за 

счет плавного изменения роста ячеек, чтобы размеры 

любых двух соседних ячеек по трем направлениям

(x, y, z) различались не более чем в 1,2 раза.

Численный метод
Численное решение системы осредненных по 

Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса для вязкого сжи-

маемого газа выполняется с помощью программного 

пакета Ansys Fluent [2, 3]. В качестве замыкания данных 

уравнений используется двухпараметрическая модель 

турбулентности k- SST с поправкой на сжимаемость 

[4]. Аппроксимация системы дифференциальных урав-

Рис. 5. Трехмерная расчетная сетка

нений выполнялась с помощью метода конечного объ-

ема со значениями переменных в центрах ячеек. Для 

дискретизации конвективных потоков используется 

схема Roe [22] с линейной реконструкцией значений 

на гранях ячейки. Для более точного вычисления 

градиентов используется метод Green-Gauss Node 

Based [2]. Дискретизация параметров турбулентности 

выполнялась с помощью противопотокового метода 

второго порядка аппроксимации. Расчет выполняется 

в стационарной постановке методом установления. 

Для уравнений движения газа и уравнений модели тур-

булентности дискретизация по времени осуществля-

ется с помощью неявного метода Эйлера. На каждом 

временном слое выполняется неявная линеаризация 

нелинейных алгебраических уравнений, полученных 

в ходе решения. Далее с помощью алгебраического 

многосеточного метода (AMG – algebraic multigrid) 

[2] решаются системы линейных алгебраических 

уравнений, совместно с ILU (Incomplete Lower Upper) 

факторизацией для линейной системы, полученной из 

уравнений движения, и с методом Гаусса–Зейделя [2] 

для уравнений модели турбулентности. Зависимость 

между динамической вязкостью и температурой опре-

деляется по закону Сазерленда с константой 110,56 К.

Постановка задачи
В [1] исследовалось обтекание плоского ВЗУ, уста-

новленного под углом  = 10 в сверхзвуковой аэро-

динамической трубе RWTH Aachen University, Germany. 

Параметры набегающего потока были следующими: 

число Маха М = 2,41, число Reх=5,07  107 [1/м], 

полное давление P0 = 540 кПа, полная температура

T0 = 305К, входная турбулентность не превышала 1%.

Сжатие в данном ВЗУ происходит через серию 

скачков уплотнения, индуцируемых центральным те-

лом и обечайкой. За веером волн разрежения следует 

отрыв пограничного слоя, который возникает из-за 

взаимодействия скачка уплотнения от обечайки с по-

граничным слоем нижней стенки ВЗУ. Далее следует 

серия отраженных скачков уплотнения от верхней 

и нижней стенок канала ВЗУ. Схематичная картина 

газодинамического процесса в исследуемом ВЗУ пред-

ставлена на рис. 6.

Результаты численного моделирования
Выбор модели турбулентности

В [1] указано, что воздушный поток в плоскости 

симметрии плоского ВЗУ двумерный, что позволяет 

провести серию двумерных валидационных расчетов 

Рис. 6. Схема течения в ВЗУ (из работы [1])
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с использованием различных моделей турбулентности. 

Проведем сравнение распределения пристеночного 

давления с использованием моделей турбулентности: 

k- [4], RNG k- [6], Спаларта–Аллмараса (SA) [23], 

k- SST [11], k- SST–CC (compressibility correction 

[3]), а также модели рейнольдсовых напряжений 

Reynolds Stress [24]. Результаты распределения стати-

ческого давления по верхней и нижней стенкам ВЗУ, 

обезразмеренного на полное давление набегающего 

потока, для всех рассмотренных моделей турбулент-

ности представлены на рис. 7.

Сравнение показывает, что модели турбулентно-

сти k-, RNG k-, SA не могут корректно предсказать 

рост давления на верхней стенке в точке X ~ 0,07 

м, вызванный попаданием туда скачка уплотнения

от отрыва, возникшего на нижней стенке. Это под-

тверждается тем фактом, что отрыв на нижней стенке 

при применении данных моделей турбулентности 

меньше, чем в эксперименте (рис. 7), что приводит 

к образованию более слабого скачка уплотнения от 

отрыва и его смещению вперед на верхней стенке. 

Рис. 7. Сравнение распределения относительного статического давления по верхней и нижней стенкам

              канала ВЗУ с различными моделями турбулентности на режиме полностью открытого дросселя

             (теневая картина течения взята из [1])

Модель k- SST чуть лучше предсказывает начало 

отрыва, что приводит к смещению пика давления 

по верхней стенке влево, однако этого по-прежнему 

недостаточно. Модели k-, SST  CC и Reynolds Stress 

более корректно предсказывают размер отрыва, в 

результате угол наклона скачка от отрыва на нижней 

стенке увеличивается и правильно предсказывается 

пик давления, см. рис. 7. Одна из причин такого со-

впадения может быть связана с тем, что в данных 

моделях турбулентности пограничный слой обладает 

меньшей энергией, что позволяет возникнуть более 

раннему отрыву пограничного слоя. Дополнитель-

ным подтверждением правильности предсказания 

поведения скачков уплотнения с помощью данных 

моделей турбулентности является картина течения в 

точке X ~ 0,09 м. В эту точку попадает отраженный

от нижней стенки косой скачок уплотнения, который 

был генерирован носком обечайки, а также отражен-

ный от нижней стенки скачок, который возникает в 

месте излома верхней стенки ВЗУ за носком обечайки 

(см. теневую картину течения в центре рис. 7).
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Тем не менее, использование только графическо-

го сравнения не позволяет количественно оценить 

числовую ошибку из-за различных масштабов сетки.

Для количественной оценки различия между резуль-

татами вычислений и экспериментальными данными 

используют метрику [20], задаваемую формулой:

                           
1

( ) ( )1
1 h ,

( )

N
i i

ii

y x Y x
V t

N Y x


    (1)

где y(xi) – расчетные значения статического давления

в точках xi для i = 1, 2  … N; Y(xi) – значения статическо-

го давления, полученные экспериментальным путем.

В табл. 2 представлены значения данной метрики, 

посчитанные при использовании различных моделей 

турбулентности. Видно, что значения метрики для 

моделей турбулентности k-, k- SST  CC и Reynolds 

Stress являются самыми высокими, т. е. выбор данных 

моделей больше подходит для моделирования вну-

тренней аэродинамики сверхзвуковых ВЗУ. Однако 

при использовании модели Reynolds Stress могут 

возникать проблемы, связанные со сходимостью ре-

шения, а также с тем, что из-за большего количества 

уравнений требуют временных затрат на установление 

решения примерно на 30% больше по сравнению

с моделью турбулентности с двумя переменными типа 

k- и k- SST.

Влияние боковых стенок на продольное течение
Для оценки влияния боковых стенок на течение

в центральной плоскости было выполнено трех-

мерное численное моделирование половины модели 

воздухозаборника (см. рис. 5). Расчеты проведены с 

использованием модели турбулентности k– SST– CC.

Сравнение картины полей чисел Маха в сечении, 

Таблица 2
Значения метрики V для различных моделей турбулентности

k-ε RNG k-ε SA SST SST  CC Reynolds Stress

Метрика V

(по нижней стенке)
0,8657 0,8743 0,8891 0,9053 0,9145 0,9193

Метрика V

(по верхней стенке)
0,8824 0,8895 0,9075 0,9146 0,9254 0,9235

расположенном в плоскости симметрии ВЗУ, для трех-

мерного и двумерного расчетов показывает идентичное 

поведение скачков уплотнения, а также одинаковую 

форму и размер отрыва пограничного слоя на поверх-

ности нижней стенки ВЗУ (рис. 8). Это также под-

тверждается и близкими значениями распределения 

статических давлений по верхней и нижней стенкам 

ВЗУ для трехмерного и двумерного расчетов. Различие 

значений по исследуемой метрике для статического 

давления для трехмерного и двумерного расчетов на-

блюдается лишь в четвертом знаке (табл. 3).

Таблица 3
Значения метрики V, рассчитанной

в плоскости симметрии ВЗУ

3D 2D

Метрика М (по нижней стенке) 0,9146 0,9145

Метрика М (по верхней стенке) 0,9252 0,9254

В трехмерном случае боковая стенка существенно 

влияет на течение в области ее соединения с ниж-

ней стенкой ВЗУ, а также в прилегающих областях 

и ниже по потоку. На боковой стенке ВЗУ нарастает 

пограничный слой. При достаточной интенсивности 

косого скачка уплотнения от обечайки в области его 

взаимодействия с пограничным слоем боковой стенки, 

как известно, развивается трехмерный отрыв погра-

ничного слоя [25, 26]. В области соединения боковой и 

нижней стенок происходит взаимодействие отрывных 

зон, возникших в результате отрыва пограничного 

слоя на обеих стенках из-за перепада давления в косом 

скачке уплотнения от обечайки. В данном случае взаи-

модействие происходит на фоне разгона потока в веере 

волн разрежения Прандтля–Майера, возникающем 

при обтекании тупого угла излома контура нижней 

Рис.8. Поля чисел Маха в канале ВЗУ: а – для случая 3D; б – для случая 2D

a

б
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стенки при переходе от наклонного к горизонтально-

му участку. Следствием указанного взаимодействия 

является возникновение углового вихря. Рис. 9,а 

иллюстрирует движение частиц воздуха в указанном 

вихре. На этом рисунке изображены в изометрии 

траектории линий тока, проходящих вблизи углового 

соединения нижней и боковой стенок ВЗУ, начиная 

от передней кромки клина сжатия. Видно, что на на-

клонном участке нижней стенки (на клине сжатия)

и в самом начале горизонтального участка нижней 

стенки за ее изломом линии тока прямолинейны

и параллельны линии соединения боковой и нижней 

стенок. В области взаимодействия косого скачка 

уплотнения от обечайки с поверхностью нижней стен-

ки частицы воздуха вовлекаются в вихревое течение

в отрывной области и двигаются далее по криволиней-

ным траекториям.

Рис. 9,б иллюстрирует вытеснение угловым вихрем 

области отрыва на горизонтальном участке нижней 

стенки в сторону от боковой стенки ВЗУ.

В результате указанных эффектов структура тече-

ния вблизи боковой стенки меняется по сравнению 

со структурой в плоскости симметрии ВЗУ (сечение 

Б–Б на рис. 10,а). Угловой вихрь разметает погранич-

ный слой на нижней стенке, поэтому косой скачок 

уплотнения от обечайки отражается от поверхности 

нижней стенки фактически без образования области 

отрыва пограничного слоя (рис. 10,б), в то время 

как в плоскости симметрии (сечение В–В на рис. 

10,в) возникает отрывная область и, соответственно, 

формируются скачок уплотнения от отрывной зоны 

и присоединенный скачок, расположенный за от-

рывной зоной.

б

Рис. 9. Образование углового вихря у боковой стенки ВЗУ

а

в

Рис. 10. Изменение структуры течения вблизи боковой стенки

                ВЗУ: а – вид спереди (поперечное сечение А–А; стенка

                слева, плоскость симметрии ВЗУ – справа);

                б – вид сбоку (сечение Б–Б – вблизи боковой стенки);

                в – вид сбоку (сечение В–В – вблизи плоскости симм-

                етрии ВЗУ)

б

а

Для оценки влияния углового вихря на распределе-

ние относительного статического давления (Pст/P0) по 

длине регулярной части канала ВЗУ было построено 

шесть поперечных сечений  (координата сечения 1 – 

x1 = 0,049 м, сечения 2 –  x2 = 0,061 м и далее с шагом 

0,01 м). Расчеты показали, что начиная с сечения 5 

влияние углового вихря ослабевает и структура те-

чения у стенки ВЗУ становится близкой к плоскому 

течению (рис. 11).

Дросселирование ВЗУ
Для исследования влияния противодавления, за-

даваемого на выходной границе канала, на свойства 

поля течения сверхзвукового воздухозаборника выпол-

нялось дросселирование канала модели. Коэффициент 

противодавления d равнялся d = Рзад/P, где Рзад – ста-

тическое давление, задаваемое на выходной границе 

канала; P – статическое давление набегающего по-

тока. В табл. 4 представлены значения коэффициента 

d и соответствующее ему перекрытие , %, дросселем 

проходного сечения канала ВЗУ.

Рис. 11. Распределение относительного статического давления

                в поперечном сечении на разных участках канала
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Таблица 4

Значения коэффициента d и соответствующее
ему перекрытие , %, дросселем проходного

сечения канала ВЗУ

d 0 5,5 7,0 8,25

, % 0 64 70 73

На рис. 12 представлены распределения давле-

ний по нижней стенке, полученные в эксперименте

и в расчете, в зависимости от степени дросселиро-

вания канала ВЗУ. Видно, что для указанных в табл. 

4 значений коэффициента противодавления d рас-

четные зависимости распределения относительного 

статического давления Pст/P0 хорошо согласуются с 

экспериментальными данными.

Далее приведены данные о влиянии противодавле-

ния на свойства поля течения в ВЗУ.

При d = 0 заданное значение противодавления на 

выходе из канала ВЗУ равно нулю. На нижней стенке 

ВЗУ, начиная с точки X~0,045 м (см. рис. 7), возникает 

веер волн разрежения, затем происходит взаимодей-

ствие скачка уплотнения от обечайки с погранич-

ным слоем, что вызывает отрыв пограничного слоя

(рис. 13). На верхней стенке в конце и в начале обечай-

ки возникают два скачка уплотнения, которые после 

отражения от нижней стенки практически попадают

в точку (X~0,085 м). В дальнейшем скачки существенно 

ослабляются из-за многократных отражений от верх-

ней и нижней стенок ВЗУ. Как видно из распределения 

статического давления, представленного на рис. 12,

и поля чисел Маха (рис. 13), по всей длине канала 

реализуется сверхзвуковое течение.

При коэффициенте противодавления d = 5,5 

структура течения в канале ВЗУ до координаты 

X~0,013 м аналогична течению при открытом дрос-

селе, т. е. при d = 0. Далее, ниже по течению, на 

нижней стенке возникает отрывная зона (рис. 13)

и осуществляется переход от сверхзвукового течения 

к дозвуковому. Переход сверхзвукового в дозвуковое 

течение в канале происходит постепенно на длине, 

составляющей несколько калибров канала. Структура 

такого перехода названа псевдоскачком [27]. Статиче-

ское давление по длине псевдоскачка монотонно рас-

тет (см. рис. 12) и в каналах с постоянной площадью 

Рис. 12. Распределение относительного статического давления

         в зависимости от степени дросселирования канала

Рис. 13. Поле чисел Маха в плоскости симметрии ВЗУ для разных

                значений коэффициента противодавления d

               (RANS, k- SST-СС)

достигает значений, близких к величине за прямым 

скачком [28].

При дальнейшем дросселировании (d = 7,0) зона 

отрыва на нижней стенке увеличивается в размерах 

и сдвигается против потока в центр регулярной части 

канала ВЗУ в районе точки X~0,095 м. От данной 

отрывной зоны образуется дополнительный косой 

скачок уплотнения, который пересекается со скачком 

уплотнения, возникающим при обтекании отрыва

на нижней стенке ВЗУ, расположенного после излома 

клина торможения в начале горизонтального участка 

центрального тела.

При d = 8,25 структура течения в канале полностью 

изменяется, так как отрыв, распространяющийся

из диффузорной части канала против потока, достигает 

отрыва, расположенного в начале регулярного участка 

ВЗУ. В результате образуется обширная отрывная зона 

на нижней стенке ВЗУ за изломом клина торможения 

(см. рис. 13). При этом происходит регулярное взаи-

модействие косых скачков уплотнения от обечайки

и от начала зоны отрыва на нижней стенке.

При d = 8,50 начало отрыва возникает уже на сту-

пени клина торможения в точке X~0,039 м. Скачок 

от отрыва взаимодействует со скачком от обечайки

в плоскости входа ВЗУ с образованием диска Маха 

[29].

Рис. 14. Поле чисел Маха в плоскости симметрии ВЗУ

                для разных значений коэффициента противодавления d
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При d = 9,25 начало отрыва лежит в одной пло-

скости с началом обечайки ВЗУ. Перед входом в ВЗУ

на клине сжатия возникает -образный скачок уплот-

нения (рис. 14).

При d = 9,5 из-за большого противодавления на 

выходной границе ВЗУ не в состоянии захватить на-

бегающую высоконапорную струю, что приводит к 

полному разрушению расчетной схемы течения на 

входе и «незапуску» ВЗУ.

Выводы
Проведено численное моделирование обтекания 

плоского изолированного сверхзвукового ВЗУ при

М = 2,41, угле атаки  = 10, Reх=5,07  107 [1/м], 

полном давлении P0 = 540 кПа, полной температуре

T0 = 305К с использованием шести различных моделей 

турбулентности.

Получено, что наилучшее совпадение расчетных 

и экспериментальных результатов по распределению 

статического давления на верхней и нижней стенках 

ВЗУ обеспечивают две модели турбулентности: k- 

SST–CC (compressibility correction) и модель рейноль-

дсовых напряжений Reynolds Stress Model.

Рассмотренная более подробно в данной работе 

модель турбулентности k- SST–СС позволяет вос-

произвести качественную картину течения со стаци-

онарными отрывными зонами, скачками уплотнения 

(в том числе от отрывных зон), волнами разрежения, 

областями завихренности.

Сравнение двумерного расчета с трехмерным по-

казало, что в плоскости симметрии ВЗУ поля числа 

Маха 3D-течения практически не отличаются от 

2D-течения.

У боковой стенки ВЗУ образуется угловой вихрь, 

который в близких к стенке сечениях существенно 

меняет поле течения и распределение статического 

давления на нижней стенке канала ВЗУ в поперечном 

направлении по сравнению с течением в окрестности 

плоскости симметрии ВЗУ.

Установлено, что при открытом дросселе (d = 0) 

течение в канале ВЗУ сверхзвуковое. При этом на 

нижней стенке ВЗУ за изломом ее контура и веером 

волн разрежения в области взаимодействия падаю-

щего скачка уплотнения от обечайки с пограничным 

слоем нижней стенки ВЗУ возникает локальная зона 

отрыва пограничного слоя. При противодавлении

d = 5,5 в расширяющейся (диффузорной) части канала 

возникает обширная отрывная область и осуществляется 

переход от сверхзвукового течения к дозвуковому. При 

d = 8,5 на входе ВЗУ формируется течение, подобное 

диску Маха: в центральной части входа расположен 

участок прямого скачка уплотнения, а сверху (у обе-

чайки) и снизу (у клина сжатия) – два -образных 

скачка. При дальнейшем увеличении противодавления

(d  9,25) прямой скачок уплотнения перемещается 

вперед и располагается перед обечайкой, при этом 

верхняя -структура скачков уплотнения исчезает,

а нижняя перемещается вперед, увеличиваясь в размерах.
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