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Аннотация 

Рассмотрена задача моделирования сверхзвукового или гиперзвукового течения в воз-

духозаборнике с использованием трехпараметрических релаксационных моделей турбу-

лентности. В случае сверхзвукового течения получено приемлемое соответствие удар-

но-волновой картины и статического давления между экспериментальными и 

расчетными значениями. В гиперзвуковом случае получена нестационарная картина те-

чения на входе в воздухозаборник. 
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The supersonic and hypersonic intake flows have been conducted. The three-parameter relaxa-

tion turbulence models have been used during the simulation.  In the supersonic flow case 

shock-wave pattern and the wall static pressure along the intake channel are in good agreement 

with experimental results. In the hypersonic flow case non-stationary flow pattern have been 

obtained at the air intake entrance. 

1.  Введение 

Теория взаимодействия пограничного слоя в сверхзвуковом и гиперзвуковом потоке 

является достаточно разработанной областью благодаря трудам таких ученых как Черный 

Г.Г. [17], Нейланд В.Я. [12, 13, 14, 15, 16], Липатов И.И. [9, 10, 11], Шведченко В.В. [15, 16],  

Боголепов В.В. [1, 2], Желтоводов А.А. [3, 4, 18, 22, 25, 26]. Тем не менее, указанная задача 

продолжает привлекать внимание в силу неточностей большинства вычислительных моде-

лей при описании такого рода течений. Простейшим представителем подобного рода тече-

ний является течение вблизи сжимающего угла. В работах [6, 7, 5, 20] было показано, что 

использование трехпараметрических релаксационных моделей турбулентности позволяет с 

приемлемой точностью прогнозировать статическое давление и протяженность отрыва 

сверхзвуковых и гиперзвуковых течении вблизи сжимающего угла. В данной работе с ис-

пользованием трехпараметрических k-ε-µt и k-ω-µt моделей рассматривается более сложный 

случай двумерного течения с взаимодействием ударных волн и пограничных слоев – сверх-

звуковое и гиперзвуковое течение в воздухозаборнике. 
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2.  Математическая модель и численный метод 

Для моделирования турбулентного течения газа в воздухозаборнике используется сис-
тема осредненных по Фавру уравнений переноса массы, импульса, энергии и турбулентных 
величин. Для решения уравнений математической модели выбран обобщенный метод Го-
дунова второго порядка точности по пространству, достигаемый с помощью кусочно-
линейного восстановления, и второго порядка точности по времени. Для аппроксимации 
невязких потоков используется решение задачи о распаде разрыва реализовано с помощью 
точного решателя. Используются две модели турбулентности: низкорейнольдсовая k-ω-μt 
модель [24] и высокорейнольдсовая k-ε-μt модель [8]. Эти модели показали свою примени-
мость к высокоскоростным течениям в задаче течений внутри плоских и осесимметричных 
сопел, течений в недорасширенной струе [6]. 

«Lag» (или k-ω-μt) модель была предложена в [24]. Она состоит из уравнения для ки-
нетической энергии турбулентности k, уравнения для частоты турбулентных пульсаций ω и 
дифференциального уравнения для турбулентной вязкости: 

  ttE

tit c
t

u

t





 








 1
. (1) 

где µtE - равновесная турбулентная вязкость, определяемая по формуле tE k   , µt 
- неравновесная турбулентная вязкость, cτ=0.35 - постоянная модели, временной масштаб 
турбулентности τ=1/ω.  

Использованный в k-ω-μt модели вариант учета предыстории течения на основе до-

полнительного уравнения для неравновесной турбулентной вязкости можно применить к 

большинству двухпараметрических моделей турбулентности. В частности, трехпараметри-

ческая k-ε-μt модель [8] построена на основе «стандартной» k-ε модели [21], а пристеночные 

функции, используемые в данной модели, учитывают градиент давления. Дополнительное 

релаксационное уравнение для неравновесной турбулентной вязкости μt  данной модели 

имеет вид: 
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где µtE  равновесная турбулентная вязкость, определяется по формуле 2
tE c k   ; 

cµ=0.09, cτ=0.75, турбулентный масштаб времени τ=ε/k. 

3.  Численные результаты 

 3.1 Сверхзвуковое течение в воздухозаборнике [19] 

Проведенное численное моделирование основано на данных статьи [19]. Выбран один 

вариант геометрии воздухозаборника, представленный на рис. 1, на котором изображена 

геометрия расчетной области. Число Маха набегающего потока составляет 2.5, температура 

торможения 295 K, давление торможения 5.6 бар, число Рейнольдса на единицу длины 

5.07·10
7
, рабочее тело – воздух (γ=1.4). 

При проведении численного моделирования геометрия расчетной области выбиралась 

из соображения, что в случае запирания течения в воздухозаборнике не происходило запи-

рание всего канала. Стенки воздухозаборника принимались адиабатическими и на них ста-

вились условия прилипания. Остальные стенки канала считались стенками с проскальзыва-

нием. На все трех частях правой границы ставились условия выходного потока, причем на 

верхней и нижней части давление принималось равным 0.9695·Pin, где Pin - давление набе-

гающего потока (так как сопло на выходе в эксперименте поддерживает разрежение в каме-

ре для предотвращения запирания течения внутри установки). В средней выходной части 

расчетной области (на выходе из канала воздухозаборника) принималось давление 1.31·Pin, 
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что было принято из представленных экспериментальных значений (приближенно, так как 

течение на выходе из канала не является равномерным). 

Угол атаки набегающего потока, указанный в эксперименте, составляет 10°. По иде-

альной теории обтекания клина и приведенных в эксперименте данных получается значение 

угла атаки 8°, поэтому в ходе численного моделирования было принято решение использо-

вать значение угла атаки 8°. При моделировании использовались скругленные кромки. 

Расчетная сетка содержала 64800 расчетных ячеек со сгущением (различным для k-ω-

µt и k-ε-µt моделей) к стенкам внутренней части воздухозаборника и кромкам (рис. 2). 

 

Рис.1. Эскиз расчетной области, размеры даны в мм.  

Картина течения, представленная полем модуля градиента плотности, показывает 

сложную ударно-волновую структуру (рис. 3). Использование скругления у носика привело 

к появлению отошедших головных ударных волн у кромок. Как и указано в эксперименте, 

ударная волна от первой кромки не попадает в точности на кромку нижнего контура возду-

хозаборника. Поэтому нижняя кромка обтекается потоком с меньшим числом Маха и боль-

шим давлением сравнению с параметрами набегающего потока. Образовавшаяся на нижней 

кромке ударная волна попадает внутрь канала и взаимодействует с веером волн разрежения, 

идущего от тупого угла верхней части воздухозаборника. За веером волн разрежения на 

верхней кромки под воздействием падающей ударной волны образуется отрыв погранично-

го слоя, и падающая ударная волна от кромки нижней части воздухозаборника отражается 

от границы области отрыва. Возникает и ударная волна, идущая от точки присоединения на 

верхней части воздухозаборника. Хорошо виден скачок, порождаемый углом сжатия ниж-

ней части воздухозаборника. Все перечисленные волны отражаются от границ погранично-

го слоя и образуют сложную ударно-волновую картину внутри канала (рис. 5).  Поле числа 

Маха (рис. 4) показывает, что на верхней части воздухозаборника образуется ощутимый от-

рыв, и далее после присоединения реализуется безотрывное обтекание. За исключением 
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пристеночной области и области отрыва, всюду в канале реализуется сверхзвуковое тече-

ние. 

 

Рис.2. Расчетная  сетка со сгущениями к кромкам и стенкам.  

 

Рис. 3. Модуль градиента плотности в расчете с использованием k-ω-µt  модели [24].  

 

Рис. 4. Поле числа Маха в расчете с использованием k-ω-µt  модели [24].  

Сравнение шлирен-фотографии с результатами численного моделирования показыва-

ет (рис. 5), что картина течения воспроизведена с хорошей точностью и не происходит рас-

хождения по положению отраженных скачков на протяжении всего течения в канале. Срав-
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нение производится по k-ω-µt модели, но и аналогичное сопоставление результатов по k-ε-µt 

модели показывает, что картина течения не уступает результатам по k-ω-µt модели. 

 

Рис. 5. Сравнение цветной шлирен-фотографии внутри канала из эксперимента [19] и 

поля модуля градиента плотности расчета с использованием k-ω-µt  модели [24].  

Статическое давление на верхней (рис. 6) и нижней (рис. 7) поверхностях воздухоза-

борника указывает на количественное соответствие экспериментальным данным в пределах 

погрешности как для k-ε-µt, так и для k-ω-µt моделей. Видно, что давление на наклонной 

части нижней поверхности в 1.3 раза превосходит максимальное значение давления в кана-

ле, так как на данном участке течения происходит самое сильное сжатие потока. 

 

Рис. 6. Распределение статического давления по верхней поверхности (ramp) воздухоза-

борника.  

Безразмерное расстояние до стенки в первой пристеночной ячейке в проведенном 

численном моделировании (рис. 8, 9) показывает, что высокорейнольдсовая и низкорей-

нольдсовая модели на указанных сетках соответствуют требуемым ограничениям и резуль-

татам моделирования можно верить. Как видно, в области сильного сжатия безразмерное 

расстояние до стенки несколько больше, чем внутри канала, потому для больших чисел 

Маха в данной области требуется большее сгущение к стенке. 
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Рис. 7. Распределение статического давления по нижней поверхности (lip) воздухоза-

борника. 

 

Рис. 8. Распределение безразмерного расстояния до стенки при моделировании течения с 

использованием  высокорейнольдсовой k-ε-µt модели (2).  

 

Рис. 9. Распределение безразмерного расстояния до стенки при моделировании течения с 

использованием низкорейнольдсовой k-ω-µt модели [24].  
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3.2 Гиперзвуковое течение в воздухозаборнике [37] 

В процессе моделирования гиперзвукового течения работы [23] было установлено, 

что, несмотря на выводы авторов эксперимента о стационарности течения, представленное 

течение является нестационарным. Более того, после тщательного рассмотрения приводи-

мых авторами [23] экспериментальных данных был сделан вывод о том, что в течении име-

ет место нестационарный отрыв пограничного слоя, движущийся с течением времени к но-

сику воздухозаборника и не доходящий до него только потому, что течение в ударной трубе 

имеет жесткие ограничения по времени. Судя по приводимым авторами значениям статиче-

ского давления, экспериментальные данные не соответствуют значениям, получаемым по 

идеальной теории и в реальности в случае стационарного течения должно быть значительно 

больше. Тем не менее, численное моделирование было проведено и получены качественные 

результаты, касающиеся ударно-волновой структуры рассматриваемого течения.  

Параметры набегающего потока следующие. Число Маха набегающего потока состав-

ляет 7.9, давление набегающего потока 250 Па, температура набегающего потока 149.1 K, 

давление торможения 22.5 бар, число Рейнольдса на единицу длины 1.13·10
6
, рабочее тело 

– воздух (γ=1.4). Эскиз расчетной области представлен на рис. 10. 

 

 

Рис. 10. Эскиз расчетной области, размеры даны в мм.  

Сравнение шлирен-фотографий с данными, полученными в расчете с использованием 

k-ε-µt модели иллюстрирует процесс развития течения (рис. 1113). При запуске течения 
формируется косая ударная волна от носика верхней части (рис. 11) На носике нижней час-

ти также видна ударная волна, падающая на тупой угол. Затем под воздействием градиен-

тов давления возникает отрыв пограничного слоя от наклонной части воздухозаборника 

(рис. 12). При обтекании отрывной области, служащей дополнительным препятствием для 

сверхзвукового потока, возникает косая ударная волна, взаимодействующая с ударной вол-

ной, идущей от носика. С течением времени (рис. 13) протяженность отрыва растет, и удар-

ная волна сдвигается ближе к кромке верхней части воздухозаборника. При дальнейшем 

развитии течения область отрыва будет занимать большую часть течения, и составлять су-

щественное препятствие для сверхзвукового потока, приведет к запиранию данного возду-

хозаборника. 

Таким образом, проведенное численное моделирование течений в воздухозаборниках 

продемонстрировало, что релаксационные модели  (k-ε-µt (2) и k-ω-µt [24]) турбулентности 

могут быть успешно применены для сложных конфигураций течения, включающих взаимо-

действия ударных волн с пограничными слоями. 
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Рис. 11. Сравнение шлирен-фотографии течения вблизи воздухозаборника из эксперимента [23] и 

поля модуля градиента плотности расчета с использованием k-ε-µt  модели (2) в момент времени 

500 мкс.  

 

Рис. 12. Сравнение шлирен-фотографии течения вблизи воздухозаборника из эксперимента [23] и 

поля модуля градиента плотности расчета с использованием k-ε-µt  модели (2) в момент времени 

600 мкс.  

 

Рис. 13. Сравнение шлирен-фотографии течения вблизи воздухозаборника из эксперимента [23] и 

поля модуля градиента плотности расчета с использованием k-ε-µt  модели (2) в момент времени 

1500 мкс.  

Заключение 

Рассмотрена задача моделирования сверхзвукового и гиперзвукового течения в возду-

хозаборнике. Показано, что с использованием выбранных трехпараметрических моделей 

можно получить приемлемое соответствие для ударно-волновой картины сверхзвукового 

течения в канале (воздухозаборника) и статического давления между экспериментальными 
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и расчетными значениями. Положение и протяженность отрывной области проведенного 

численного моделирования соответствует эксперименту. 

 

Работа была выполнена при поддержке Российского Фонда Фундаментальных Иссле-

дований (Грант № 14-08-01286a).  
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