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Abstract 
The results of an experimental study of the effect of reducing the adiabatic wall temperature 
(aerodynamic cooling) for a case of separated supersonic flow behind a backward-facing ledge 
are presented. The study was conducted on unsteady-state regime during the launching a wind 
tunnel before reaching the equilibrium thermal state. The parameters of thermal gas dynamics 
were compared with the results obtained for the case of continuous flow around the smooth 
wall. The free-stream Mach number was 2.2, the Reynolds number along the length of the dy-
namic boundary layer was at least 20 million at the nozzle exit section. The height of the step 
ranged from 8 to 12 mm. The graphs of the wall temperature, stagnation flow temperature, ad-
iabatic wall temperature, the total and static pressure, the heat flux, the distribution of the tem-
perature recovery coefficient and the relative Stanton number along the length of the model are 
presented. The studies were carried out in the joint inter-university laboratory of MSU-
BMSTU "Thermal Gas Dynamics" on the experimental base of the Research Institute of Me-
chanics of Lomonosov Moscow State University. 

Keywords: aerodynamic cooling, adiabatic wall temperature, temperature recovery coefficient, 
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Temperature recovery factor r change along the dimensionless length of the model x/H for 
supersonic wake flow behind a backward-facing step of varied height H 
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Аннотация 
Представлены результаты экспериментального исследования эффекта снижения адиа-
батной температуры стенки (аэродинамического охлаждения) при отрывном течении 
сверхзвукового потока в следе за уступом. Исследование проводилось на нестационар-
ном режиме в процессе запуска аэродинамической установки до выхода на равновесный 
тепловой режим. Параметры термогазодинамики сравнивались с результатами, полу-
ченными при безотрывном обтекании гладкой стенки. Число Маха набегающего потока 
составило 2.2, число Рейнольдса, рассчитанное по длине динамического пограничного 
слоя – не менее 2107 на срезе сопла. Высота уступа варьировалась от 8 до 12 мм. Пред-
ставлены графики изменения в процессе эксперимента температуры стенки и потока, 
полного и статического давления, теплового потока, а также распределения по длине 
модели коэффициента восстановления температуры и относительного числа Стантона. 
Исследования выполнены в совместной межвузовской лаборатории МГУ-МГТУ «Тер-
могазодинамика» на экспериментальной базе НИИ механики МГУ. 

Ключевые слова: аэродинамическое охлаждение, адиабатная температура стенки, коэф-
фициент восстановления температуры, коэффициент теплоотдачи, сверхзвуковой поток, 
температурная стратификация. 

1. Введение 
Вследствие вязкой диссипации в пограничном слое сверхзвукового потока сжимаемо-

го газа с числом Прандтля меньшим единицы (характерно для большинства газов) происхо-
дит перераспределение температуры торможения. В результате температура во внутренней 
части пограничного слоя оказывается ниже, а во внешней части – выше, чем температура 
торможения в основном потоке [1, 2]. Если тепловой поток через стенку отсутствует, то 
температура торможения пристенного слоя газа принимает значение так называемой адиа-
батной температуры стенки awT   (adiabatic wall temperature). На рис. 1 показаны профили 
статической (термодинамической) температуры и температуры торможения в пограничном 
слое при обтекании плоской стенки сверхзвуковым потоком. 

Определение адиабатной температуры стенки необходимо для представления данных 
по теплообмену в высокоскоростном потоке в виде коэффициента теплоотдачи (1), равного 
отношению местной плотности теплового потока к температурному напору между адиабат-
ной температурой стенки и локальной температурой обтекаемой стенки [3, 4] 
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где α – коэффициент теплоотдачи, Вт/(м2∙K); q – плотность теплового потока, Вт/м2; awT   – 
адиабатная температура стенки, K; Tw – локальная температура обтекаемой стенки, K 
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В практике инженерных и научных расчётов адиабатная температура стенки awT   опре-
деляется через коэффициент восстановления температуры r 
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где 0T   – температура торможения в потоке, K; r – коэффициент восстановления температу-
ры; М – число Маха; k – показатель адиабаты газа; T∞ – статическая температура во внеш-
нем потоке, K. 

 
Рис. 1. Профиль температуры в тепловом пограничном слое при обтекании 
плоской стенки сверхзвуковым потоком сжимаемого газа 
M∞ – число Маха набегающего потока; δT – толщина теплового погранично-
го слоя, мм; Tсверх ( . сверхT ) – статическая температура в сверхзвуковом по-
токе (во внешнем потоке), K; 0. сверхT   ( 0T 

 ) – температура торможения в 
сверхзвуковом потоке (во внешнем потоке), K; .aw сверхT   – адиабатная темпе-
ратура стенки в сверхзвуковом потоке, K; . сверхu  – скорость течения сверх-
звукового потока, м/с; pС  – удельная теплоемкость газа при постоянном 
давлении, Дж/(кг∙K) 

Коэффициент восстановления температуры r показывает долю энергии потока, пере-
ходящей в тепло на стенке. Он находится в наибольшей зависимости от рода газа – числа 
Прандтля рабочего тела 

 Prnr  , (4) 

где 1 2n  (ламинарный режим течения), 1 3n  (турбулентный режим – чаще всего реали-
зуется на практике).  

Для воздуха ( Pr 0.7 ) коэффициент восстановления температуры r при турбулентном 
безотрывном обтекании пластины и тел вращения с гладкими образующими (цилиндр, ко-
нус), в согласии с многочисленными экспериментальными данными [3, 4], составляет 
0.89 ± 0.01. Внешние воздействия (градиент давления, проницаемость стенки, изменение 
числа Прандтля рабочего тела, формы и рельефа поверхности, скачки уплотнения и отрыв-
ные течения) могут приводить как к повышению аэродинамического нагрева в локализо-
ванной области [7, 8], так и к охлаждению стенки – снижению коэффициента восстановле-
ния температуры. В результате перечисленных воздействий значение коэффициента вос-
становления температуры может значительно отклоняться от теоретической величины (4) 
для пластины и тел вращения. 
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Например, известен эффект «аэродинамического охлаждения» стенки, проявляющий-
ся в уменьшении адиабатной температуры стенки до значений даже ниже статической тем-
пературы (коэффициент восстановления температуры становится меньше нуля) при попе-
речном обтекании дозвуковым потоком цилиндра в области задней критической точки 
(эффект Эккерта ‒ Вайзе) [9‒13]. В работе [13] было продемонстрировано, что эффект тем-
пературной стратификации распространяется ниже по потоку в следе за цилиндром. Полно-
го объяснения данного эффекта в литературе нет. Было выдвинуто предположение, что 
вихревая дорожка, образующаяся за любым плохо обтекаемым телом, является причиной 
данного эффекта. 

В исследованиях сверхзвуковых потоков уменьшение адиабатной температуры стенки 
фиксируется при продольном обтекании цилиндра за кольцевым ребром, на плоской стенке 
за ребром и ступенькой, на конической поверхности за различными обтекателями в форме 
сферы, цилиндра, конуса и диска [14‒18]. Неравномерное распределение полной темпера-
туры в потоке с холодными областями в центральной области и горячими на периферии 
следа также наблюдается при течении трансзвукового потока в канале за срезом турбинной 
лопатки [19]. 

Данное исследование является продолжением экспериментального изучения ранее за-
фиксированного [20‒23] эффекта «аэродинамического охлаждения» стенки (снижения ко-
эффициента восстановления температуры) в следе за обтекаемым телом в сверхзвуковом 
потоке. Целью данной работы является исследование тепловых параметров при течении 
сверхзвукового потока на плоской модели в следе за уступом.  

2. Модели и условия проведения экспериментов 
Исследования проводились на сверхзвуковом аэродинамическом стенде АР-2 при числе 

Маха набегающего потока 2.2 и температуре торможения 294 K (рис. 2). Задача исследования 
состояла в определении величины адиабатной температуры стенки и коэффициента теплоот-
дачи при обтекании сверхзвуковым потоком гладкой стенки и в следе за уступом.  

 
Рис. 2. Схема проведения эксперимента: 0T   – полная температура набегаю-
щего потока, K; 0P  – полное давление в форкамере, Па; P – статическое 
давление на стенке, Па; awT   – температура адиабатной стенки, K; wT  – 
мгновенная температура стенки, K 
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Рабочая часть установки имеет прямоугольное поперечное сечение с размерами 
70 × 98 мм. Боковые стенки канала образованы набором пластин, среди которых имеются 
пластины с круглыми иллюминаторами с оптическими защитными стеклами. Перестановка 
пластин позволяет расположить пластины с иллюминаторами в требуемых местах рабочей 
части и с помощью подвижного теневого прибора ИАБ-451 осуществлять визуализацию и 
фотографирование картины течения. Верхней стенкой рабочей части аэродинамической 
установки является инфракрасный иллюминатор, изготовленный из поликристалла ZnSe – 
материала прозрачного для инфракрасной области спектра. При помощи тепловизора (теп-
ловизионная камера Flir ThermaCAM SC3000) через инфракрасный иллюминатор фиксиро-
валось температурное поле модели. 

Экспериментальная модель представляет собой пластину из оргстекла, материала с 
низким коэффициентом теплопроводности 0.19мат  Вт/(м·K). Использование такого ма-
териала позволило устранить продольные и поперечные перетечки тепла для повышения 
точности измерения параметров теплоотдачи. Модель была смонтирована на нижней стенке 
рабочей части аэродинамической установки параллельно основному потоку. Ширина моде-
ли соответствовала ширине рабочей части установки – 70 мм. Для измерения распределения 
статического давления по длине пластины производилось дренирование по центральной 
линии модели, через которое производились отборы воздуха к датчикам давления  
ИКД-27 Да-1500. 

Механизм крепления модели позволяет опускание её ниже уровня среза сопла, созда-
вая таким образом уступ. Высота уступа в данном исследовании варьировалась от 8 до 12 мм. 
Толщина динамического пограничного слоя перед моделью составляла 6 мм (по измерению 
подвижным зондом полного давления). Число Рейнольдса рассчитывалось по длине дина-
мического пограничного слоя (расстоянию от горла сопла) и составлял на срезе сопла не 
менее 7Re 2 10x   , что свидетельствует о турбулентном режиме течения. 

На поверхности модели были запрессованы 15 термопар для регистрации значения и 
темпа изменения температуры стенки модели. Данные со всех датчиков стенда собирались 
в коннекторные блоки термопар и датчиков давления NI SCXI-1303, далее через усилители 
SCXI-1102 (термопарный) и SCXI-1102B (для датчиков давления) подавались в аналого-
цифровой преобразователь NI PCI-6220. Программа получения и обработки эксперимен-
тальных данных написана в среде LabVIEW и отражалась в виде виртуальных приборов на 
экране монитора ПК [24]. 

Методика проведения исследования заключалась в регистрации изменения парамет-
ров на стенке модели от момента запуска аэродинамической установки в течение 90 секунд 
с частотой 1 Гц [25, 26]. Темп охлаждения модели отслеживался с помощью запрессован-
ных на поверхности модели термопар. Полученные данные позволили восстановить тепло-
вой поток на стенке с помощью интегрирования производной температуры стенки по вре-
мени 

  
 1/2

0

d ( )
d d
wt

мат мат

T
С

q
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 , (5) 

где q – плотность теплового потока, Вт/м2; мат  – плотность материала модели, кг/м3; мат  
– коэффициент теплопроводности материала модели, Вт/(м∙K); С – удельная теплоемкость 
материала модели, Дж/(кг∙K); t – продолжительность эксперимента, с; τ – переменная вре-
мени, с.  

Выражение (5) справедливо в рамках одномерного уравнения теплопроводности в по-
лубесконечном теле при изменяющемся тепловом потоке на стенке [27]. Режиму нулевого 
значения теплового потока соответствует значение температуры стенки равное адиабатной 
температуре. Значение числа Стантона определяется для каждого момента времени по 
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найденной адиабатной температуре стенки, изменению температуры стенки в процессе экс-
перимента и тепловому потоку (5): 

  *
0 0

St
p aw w

q
w C T T




 (6) 

Описанная процедура позволила в одном эксперименте определить адиабатную тем-
пературу стенки (а значит, и коэффициент восстановления температуры) и коэффициент 
теплоотдачи – число Стантона St. Была проведена серия экспериментов для гладкой стенки 
и для отрывного течения за уступом, что позволило получить данные об интенсификации 
теплоотдачи – St/St0. 

Неопределенность измерения основных параметров оценивалась для 95% доверитель-
ного интервала [28]: ± 1.2% для числа Маха, ± 2.7% для числа Рейнольдса, ± 1% для коэф-
фициента восстановления температуры, ± 9.5% для числа Стантона. 

3. Результаты экспериментального исследования 
В результате проведения экспериментального исследования измерены параметры 

торможения потока в форкамере установки (температура и давление), распределение по 
длине модели статического давления и температуры стенки, а также темп охлаждения мо-
дели. По результатам теневой визуализации с помощью прибора Теплера ИАБ-451 была 
восстановлена картина течения сверхзвукового потока за уступом. На рис. 3 хорошо виден 
скачок присоединения и характерная область рециркуляции. Скачки уплотнения в местах 
установки инфракрасного иллюминатора на верхней стенке попадают за рассматриваемую 
область измерения ниже по течению. Использование масло-сажевой визуализации позволи-
ло определить размеры отрывной области, которая по результатам серии экспериментов со-
ставила около 2 высот уступа.  

 
Рис. 3. Визуализация картины течения сверхзвукового 
потока за уступом с помощью теневого прибора Теплера 
ИАБ-451 

В результате обработки экспериментальных данных было рассчитано число Маха в 
потоке, адиабатная температура стенки, тепловой поток, коэффициент восстановления тем-
пературы и число Стантона. Данные на рис. 4‒6 представлены для случая безотрывного об-
текания сверхзвуковым потоком гладкой стенки и отражают характерную динамику пара-
метров термогазодинамики в эксперименте. На рис. 4 представлен график изменения дав-
ления торможения и статического давления на стенке в процессе запуска аэродинамической 
установки. После открытия задвижки запуск происходит в течение почти 4 секунд, после 
чего давление в потоке устанавливается и практически не изменяется в процессе проведе-
ния эксперимента. Соотношение полного и статического давлений позволяет определить 
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число Маха набегающего потока – 2.2. Все исследования в данной работе проводились при 
одинаковом числе Маха на срезе сопла. 

 
Рис. 4. График изменения полного давления в форкамере и стати-
ческого давления на стенке канала аэродинамической установки в 
процессе проведения эксперимента 

На рис. 5 представлен график изменения температуры торможения, температуры 
стенки и адиабатной температуры стенки (получено в результате обработки данных) в про-
цессе запуска и работы аэродинамической установки. На данном экспериментальном стенде 
не было возможности подогрева потока или модели, поэтому начальная температура моде-
ли определялась условиями окружающей среды. Повышение температуры торможения в 
момент запуска связано с реакцией термопары, расположенной в форкамере, на внезапное 
повышение давления. Как видно, температура торможения в потоке устанавливается мед-
леннее, чем давление (рис. 4), но также сохраняется практически постоянной в процессе 
проведения исследования. Стенка модели при этом охлаждается и в пределе может достиг-
нуть значения адиабатной температуры, однако в данном эксперименте состояния теплово-
го равновесия не достигается за время проведения исследования. 

 
Рис. 5. График изменения температуры торможения в форкамере 0T  , темпе-
ратуры стенки модели wT  и адиабатной температуры стенки awT   в процессе 
проведения эксперимента 

По темпу охлаждения модели с помощью интегрирования выражения (5) удается по-
строить график изменения теплового потока (рис. 6) за время запуска и проведения экспе-
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римента. Значение теплового потока оказывается отрицательным, поскольку тепло переда-
ется от стенки в пограничный слой. Сначала тепловой поток максимальный по модулю и 
постепенно уменьшается по мере приближения температуры стенки к температуре адиаба-
тически заторможенного газа вблизи стенки.  

 
Рис. 6. График изменения теплового потока на стенке модели в процессе проведе-
ния эксперимента 

По результатам измерения параметров термогазодинамики были рассчитаны значения 
коэффициента восстановления температуры в местах запрессовки термопар (рис. 7). Без-
размерная длина модели – ось абсцисс – рассчитывалась как отношение координаты от 
начала модели на срезе сопла к соответствующей высоте уступа (8, 10 или 12 мм).  

 
Рис. 7. График изменения коэффициента восстановления температуры вдоль без-
размерной длины модели при течении сверхзвукового потока на плоской стенке за 
уступом высотой 8, 10 и 12 мм 

Зафиксировано увеличение коэффициента восстановления температуры в сравнении с 
обтеканием гладкой стенки непосредственно за уступом и снижение за областью присоеди-
нения потока. Максимальное значение коэффициент восстановления температуры достига-
ет в области присоединения пограничного слоя – в районе 2x H  . Данный результат соот-
ветствует результатам ранее проведенного исследования по влиянию падающего скачка 
уплотнения на адиабатную температуру стенки [29, 30]. При этом ниже по течению наблю-
дается снижение коэффициента восстановления температуры на всей длине модели на рас-
стоянии до 20 калибров ниже по течению за уступом. При этом значение коэффициента 
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восстановления температуры в следе тем ниже, чем больше высота уступа. Данный эффект 
коррелирует с результатами исследования течения сверхзвукового потока за ребром 
[20‒23], однако снижение коэффициента восстановления температуры менее выраженное. 

Коэффициент теплоотдачи (число Стантона) за уступом, отнесенный к коэффициенту 
теплоотдачи при обтекании плоской стенки St/St0, оказался меньше 1 непосредственно за 
уступом и увеличивался по мере удаления от уступа (рис. 8). Начиная с координаты 3x H   
наблюдается интенсификация теплоотдачи, сохраняющаяся на уровне 20 % на всей области 
измерения по длине модели – на расстоянии до 20 калибров ниже по течению за уступом. 

 
Рис. 8. График изменения относительного коэффициента теплоотдачи вдоль без-
размерной длины модели при течении сверхзвукового потока на плоской стенке за 
уступом высотой 8, 10 и 12 мм 

Таким образом, в области присоединения пограничного слоя за уступом наблюдается 
максимум адиабатной температуры стенки (коэффициента восстановления температуры) и 
довольно резкий рост коэффициента теплоотдачи. При этом на значительном расстоянии 
(до 20 калибров) ниже по течению фиксируется область «холодного следа» и интенсифика-
ция теплоотдачи. Возможно этот эффект связан с попаданием в пограничный слой высоко-
скоростных низкотемпературных частиц основного потока, увлекаемых возвратным тече-
нием за уступом. Однако, для подтверждения или опровержения этой гипотезы необходимо 
проведение дополнительных исследований.  

4. Заключение 
В результате проведения экспериментального исследования течения сверхзвукового 

потока в следе за уступом зафиксирован максимум коэффициента восстановления темпера-
туры и резкий рост коэффициента теплоотдачи в области присоединения пограничного слоя 
на расстоянии около 2 высот уступа. На расстоянии до 20 высот уступа ниже по течению 
наблюдается снижение коэффициента восстановления температуры до 0.865 и интенсифи-
кация теплоотдачи на уровне до 20% по сравнению с безотрывным обтеканием сверхзвуко-
вым потоком гладкой стенки. Значение коэффициента восстановления температуры в следе 
тем ниже, чем больше высота уступа. 
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