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Проведено исследование режимов течения потока в воздухозаборном устройстве 
смешанного сжатия с прямоугольным поперечным сечением при расчетном числе 
Маха набегающего потока, равном 2,0. Для расчета применена модель совершенного 
газа. Вычисления выполнены при трех значениях числа Маха набегающего потока 
(1,8, 2,0 и 3,0). Для описания течения потока с большими неблагоприятными градиен-
тами давления использована k–ε-модель турбулентности. Исследованы дву- и трех-
мерные конфигурации воздухозаборного устройства. Рассмотрены варианты геомет-
рии с системой слива пограничного слоя и без нее. Определено влияние системы сли-
ва пограничного слоя на течение потока в воздухозаборном устройстве и его 
характеристики. Для всех рассмотренных режимов по осредненным параметрам те-
чения потока построены дроссельные характеристики. Сравнение расчетных и экспе-
риментальных данных показало хорошее совпадение по осредненным параметрам те-
чения потока. Полученные результаты могут быть основой дальнейшей оптимизации 
и повышения эффективности компоновки конструкции летательных аппаратов, уве-
личения запаса устойчивости воздухозаборников, а также создания программных си-
стем регулирования сверхзвуковых входных устройств. 
Ключевые слова: сверхзвуковое воздухозаборное устройство, дроссельные характе-
ристики, скачок уплотнения 

This paper examines operation modes of a mixed compression air intake with a rectangular 
cross-section at Mach number 2.0. The perfect gas model was used for the calculation. Cal-
culations were performed for three values of Mach numbers: 1.8, 2.0 and 3.0. k–ε turbulence 
model was chosen for describing flows with large adverse pressure gradients. Two-
dimensional and three-dimensional configurations of the air intake device were examined. 
Versions of geometry with and without the boundary layer drain system were considered. 
The influence of the boundary layer drain system on the flow in the air intake and its char-
acteristics was established. Throttle characteristic curves were formed for all the considered 
modes with regard to the averaged flow parameters. A comparison of the calculation and 



#9(726) 2020 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ 45 

experimental data showed a good agreement of the results. The obtained results can serve as 
a basis for further optimization and improvement of the efficiency of the aircraft design lay-
out, increase in the stability margin of air intakes, as well as development of software sys-
tems for regulating supersonic input devices. 
Keywords: supersonic air intake device, throttle characteristics, shock wave 

Бурное развитие авиационной и космической 
техники во второй половине XX века вызвало 
интерес к проблемам сверхзвуковых течений. 
В большинстве зарубежных стран уделяется 
большое внимание научно-исследовательским 
и опытно-конструкторским работам, связан-
ным с созданием новых видов авиационной 
техники, в частности, сверхзвуковых летатель-
ных аппаратов, к которым относятся сверхзву-
ковые самолеты и ракеты с воздушно-реак-
тивными двигателями. Существуют и разраба-
тываются также сверхзвуковые самолеты 
гражданского назначения (пассажирские, ад-
министративные и т. п.). 

Сверхзвуковой самолет — это сложнейшая и 
дорогостоящая машина, одним из важнейших 
элементов которого является воздухозаборное 
устройство (ВЗУ). ВЗУ определяет компоновку 
всего самолета, эффективность и надежность 
работы силовой установки, радиолокационную 
заметность и др. Поэтому разработке ВЗУ уде-
ляется первостепенное внимание в опытно-
конструкторских бюро и институтах авиапро-
мышленности [1, 2]. 

Создание ВЗУ требует комплексного много-
дисциплинарного подхода, так как необходимы 
знания из таких областей авиационной науки, 
как внешняя и внутренняя аэродинамика, тео-

рия пограничного слоя (ПС), вязкие отрывные 
течения и управление ими, взаимодействие ВЗУ 
и двигателя, регулирование системы автомати-
ческого управления. 

В процессе разработки ВЗУ используют 
накопленные ранее знания, теоретические [3] и 
расчетные методы [4–12], выполняют экспери-
ментальные исследования на моделях и опыт-
ных образцах, как на стендах, так и в полете 
[13–17]. Проведение физических испытаний 
требует больших материальных затрат, в связи 
чем возрастает роль математического модели-
рования при проектировании сверхзвуковых 
летательных аппаратов и дальнейшей оптими-
зации их компоновки. 

Цель работы — нахождение границ приме-
нимости дву- и трехмерного стационарного мо-
делирования течения газа в сверхзвуковом ВЗУ 
для определения его дроссельных характе-
ристик. 

Для этого проведено численное моделиро-
вание ВЗУ в двух постановках и сравнение по-
лученных количественных характеристик с 
экспериментальными данными. 

 
Постановка задачи. Геометрия ВЗУ соответ-
ствовала экспериментально исследованной 
[17]. Модель прямоугольного сверхзвукового 

 
Рис. 1. Модель сверхзвукового ВЗУ смешанного сжатия с системой слива ПС 
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ВЗУ смешанного сжатия (примерно 85 % внеш-
него и 15 % внутреннего сжатия) с системой 
слива ПС приведена на рис. 1. 

Расчетное число Маха для такого ВЗУ Мр = 
= 2,0. Внешнее сжатие достигается тремя по-
верхностями торможения, наклоненными на 
5,50; 11,18 и 17,11 к направлению свободного 
потока. Внутренняя поверхность обечайки 
наклонена на 11,25, внешняя — на 18,20. 

Вертикальная высота кромки обечайки над 
наконечником аппарели составляет 100 мм, 
ширина впуска постоянна и равна 100 мм. 

Длина диффузора с горизонтальной верхней 
стенкой составляет 535 мм, его нижняя стенка 
(первоначально горизонтальная) наклонена 
сначала на 3,0, затем на 6,7. Конечный участок 
диффузора — квадратный (100×100 мм). 

Модель допускала возможность регулирова-
ния, рассмотрены режимы как со сливом ПС, 
так и без него. Система слива, если она есть, име-
ет выходную звуковую секцию, площадь кото-
рой составляет 10 % площади захвата на входе. 

Согласно работе [17], эксперименты прове-
дены в сверхзвуковой аэродинамической трубе 
ONERA S3MA с прямоугольным испытатель-
ным участком (0,80×0,76 м) при нулевых углах 
атаки и скольжения, а также при различных 
значениях числа Маха набегающего потока M. 
Число Рейнольдса Re определено по парамет-
рам набегающего потока и высоте входа ВЗУ. 
Параметры режимов (критерии подобия для 
моделирования течения потока в ВЗУ) указаны 
в таблице. 

Критерии подобия для моделирования  
течения потока в ВЗУ 

M Re · 10–6 Наличие системы слива ПС 

1,8 2,9 Есть 
1,8 2,9 Нет 
2,0 2,7 Есть 
2,0 2,7 Нет 
3,0 1,8 Есть 

 

 

 
Рис. 2. Фрагменты дву- (а) и трехмерной (б) расчетных сеток в окрестности входа ВЗУ и системы слива ПС 
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Задача рассмотрена в дву- и трехмерной по-
становках. Для заданной геометрии построена 
двумерная регулярная сетка с общим числом 
ячеек 8,1  104 (рис. 2, а), а также трехмерная 
сетка с числом ячеек 4,6  106 (рис. 2, б), вклю-
чавшая в себя 67 и 84 ячейки в горизонтальном 
и вертикальном направлениях поперечного се-
чения канала ВЗУ. 

В системе слива применена сетка, имеющая 
в поперечном, вертикальном и продольном 
направлениях 67, 20 и 97 ячеек соответственно. 
От входа в расчетную область до выхода из ВЗУ 
сетка содержала 488 ячеек. В двумерной сетке 
аналогичный параметр составлял 481, в верти-
кальном направлении она имела 120 ячеек. 

Сетки были сгущены к стенкам ВЗУ и щели 
системы слива ПС при ее наличии. Проверена 
сходимость двумерного расчета дроссельных 
характеристик по сеткам. Среднее время расче-
та одной точки дроссельной характеристики в 
одноядерном режиме на процессоре Intel Core 
i7-8750H для двумерной геометрии — 6 ч, для 
трехмерной — 20 ч. 

Для расчета использована модель сжимае-
мого совершенного газа, вязкость определена 
по закону Сазерленда. В качестве модели турбу-
лентности выбрана k–ε-модель с функцией 
стенки, для сохранения целостности которой 
необходимо, чтобы безразмерный параметр y+ 
лежал в диапазоне 30…100. Расчеты проведены 
в программе CFD-FASTRAN. 

Так как поток на входе в ВЗУ являлся сверх-
звуковым во всех исследуемых режимах, все 
параметры течения были фиксированы. На вы-
ходе из диффузора поток предполагался дозву-
ковым, поэтому задавалось фиксированное ста-
тическое давление. На выходе системы слива 
ПС устанавливалось статическое давление, рав-
ное таковому для набегающего потока. 

Применение такого граничного условия 
позволяет реализовать докритический и закри-
тический режимы течения потока, так как пе-
репад давления в системе слива ПС может из-
меняться в широких пределах в зависимости от 
режима работы ВЗУ. На гладких адиабатных 
стенках принято условие прилипания. 

Для анализа течения в ВЗУ рассматривали 
характеристические кривые ВЗУ, отображаю-
щие зависимость коэффициента восстановле-
ния полного давления  от коэффициента мас-
сового расхода . Коэффициенты  и  осред-
няли по площади сечения. Различные режимы 
работы ВЗУ получали путем варьирования ста-
тического давления на выходе. Параметры по-
тока определяли в том же сечении, где устанав-
ливали датчики давления в эксперименте [17]. 

 
Результаты моделирования. Для рассматрива-
емого ВЗУ при расчетном числе Маха набегаю-
щего потока Mр = 2,0 три косых скачка уплот-
нения пересекаются прямо на краю обечайки 
(рис. 3–5). 

 
Рис. 3. Распределения числа Маха в ВЗУ, полученные с учетом (а) и без учета (б) системы слива ПС,  

на сверхкритическом режиме в двумерном расчете при Mр = 2,0 
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Дроссельные кривые ВЗУ, полученные путем 
моделирования и эксперимента [17] с учетом и 
без учета системы слива ПС, для числа Маха 
набегающего потока M = 1,8; 2,0 и 3,0 показа-
ны на рис. 6–8.  

Дроссельные кривые сильно различаются 
для разных значений числа Маха: коэффициент 
массового расхода  растет с увеличением M, 
а коэффициент восстановления полного давле-
ния  падает. Можно заменить повышение  и 
уменьшение  для ВЗУ с системой слива ПС. 

Однако при этом возрастает уровень пульсаций 
скорости и давления на выходе из ВЗУ, что мо-
жет служить дополнительным источником шу-
ма и вибраций в летательном аппарате [6, 9]. 

Анализ рис. 6 показывает, что рассчитанные в 
двумерной постановке сверхкритические участ-
ки характеристик ВЗУ с учетом и без учета си-
стемы слива ПС находятся левее эксперимен-
тальных данных (отличие составляет 4,3 % для 
обоих вариантов ВЗУ). Уровень коэффициента  
для ВЗУ с системой слива ПС и без нее в крити-

 
Рис. 4. Распределения числа Маха в ВЗУ, полученные с учетом (а) и без учета (б) системы слива ПС,  

в критической точке в двумерном расчете при Mр = 2,0 

 
Рис. 5. Распределения числа Маха в ВЗУ, полученные с учетом (а) и без учета (б) системы слива ПС,  

на докритическом режиме в двумерном расчете при Mр = 2,0 
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ческой точке ниже экспериментального на 5,5 и 
4,3 % соответственно. Максимальное отклонение 
по коэффициенту  достигается на докритиче-
ском участке и составляет 7,0 и 5,9 % соответ-
ственно для систем со сливом ПС и без него. 

Трехмерный расчет дает существенно луч-
шее согласование с экспериментальными дан-
ными: отклонения рассматриваемых величин 
не превышают 1,5 %. 

Различие результатов дву- и трехмерного 
расчетов обусловлено тем, что интенсивность 
отрыва при заданных параметрах набегающего 
потока в двумерной постановке больше, чем в 
трехмерной. Также система скачков уплотне-
ния перед входом в ВЗУ в двумерном расчете 
находится выше по потоку, чем в трехмерном 
(рис. 9), и соответственно, в физическом экспе-
рименте [17], что приводит к большему расте-
канию на щеках ВЗУ и снижению коэффициен-

тов  и . К тому же больший отрыв приводит 
к дополнительному дросселированию ВЗУ. 

На рис. 7 приведены дроссельные характе-
ристики ВЗУ, полученные с учетом и без учета 
системы слива ПС, при числе Маха набегающе-
го потока M = 2,0. Значительно повышается 
(на 8,4 % в эксперименте и на 4,1 % в двумер-
ном расчете) коэффициент  (рис. 7, а), достиг-
нутый благодаря отводному устройству, так как 
уменьшается доля ПС с пониженным уровнем 
полного давления на выходе из ВЗУ.  

Однако это происходит за счет падения за-
хваченного массового расхода в двумерном 
расчете на 6,8 % и в эксперименте на 1,7 % 
(рис. 7, б). При указанных критериях подобия 
отклонения коэффициентов  и  в двумерном 
расчете для угловой точки со сливом ПС соста-
вили 0,5 и 0,1 % соответственно. Аналогичные 
погрешности при отсутствии системы слива ПС 

      
Рис. 6. Дроссельные кривые ВЗУ, полученные с учетом (а) и без учета (б) системы слива ПС,  

при числе Маха набегающего потока M = 1,8: 
1 и 3 — результаты дву- и трехмерного моделирования; 2 — экспериментальные данные 

      
Рис. 7. Дроссельные кривые ВЗУ, полученные с учетом (а) и без учета (б) системы слива ПС,  

при числе Маха набегающего потока M = 2,0: 
1 и 3 — результаты дву- и трехмерного моделирования; 2 — экспериментальные данные 
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составляют 5,6 и 5,6 %. 
Помпаж в эксперименте начинается практи-

чески сразу за угловой точкой. Особенностью 
характеристики со сливом ПС является нали-
чие участка, на котором при увеличении про-
тиводавления расход через систему слива 
уменьшается, что приводит к возрастанию ко-
эффициента  на выходе из ВЗУ. 

При коэффициенте восстановления полного 
давления  > 0,9 внутренний прямой скачок 

находится над щелью системы слива ПС. Такое 
состояние является слабоустойчивым, поэтому 
для надежной работы ВЗУ в этой области ха-
рактеристики требуется система регулирова-
ния. Положение замыкающего скачка уплотне-
ния более стабильно в ВЗУ без слива ПС. 

Трехмерный расчет для ВЗУ без системы 
слива позволил достичь существенно лучшего 
согласования с экспериментом (см. рис. 7, б): 
отклонения по коэффициентам  и  в окрест-
ности угловой точки характеристики составили 
0,3 и 1,6 % соответственно. 

Отличие коэффициента массового расхода 
может быть связано с различным растеканием 
потока над боковыми щеками при расчете и 
эксперименте. В двумерном расчете для ВЗУ 
без системы слива ПС три косых скачка 
уплотнения пересекались прямо на краю обе-
чайки (поэтому коэффициент  равен едини-
це). В то же время при трехмерном расчете на 
сверхкритическом участке ВЗУ запущен не 
был, что приводит к снижению коэффициента 
расхода по сравнению с таковым в плоской 
постановке. 

Из рис. 8 видно, что результаты двумерного 
расчета хорошо совпадают с эксперименталь-
ными данными на сверхкритическом участке 
(отклонения по коэффициентам  и  не пре-

 
Рис. 8. Дроссельные кривые ВЗУ, полученные  

с учетом системы слива ПС,  
при числе Маха набегающего потока M = 3,0: 

1 — результаты двумерного моделирования;  
2 — экспериментальные данные 

 

 
Рис. 9. Распределения числа Маха в дву- (а) и трехмерном (б) расчетах  

при числе Маха набегающего потока M = 1,8 
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вышают 2 %). В эксперименте наблюдался ги-
стерезис течения. При небольшом дросселиро-
вания ВЗУ на докритическом участке расчетные 
значения  оказались выше эксперименталь-
ных, а с дальнейшим увеличением противодав-
ления — ниже. Максимальное расхождение со-
ставляет 5,3 % для  = 0,87. 

В целом эффективность работы системы 
слива ПС зависит от формы, площади, распо-
ложения системы отверстий на поверхности 
клина, обечайки и боковых щек. 

Выводы 
1. На основе дву- и трехмерной моделей 

сверхзвукового ВЗУ проведено сравнение рас-
четных дроссельных характеристик с экспери-
ментальными данными. Наилучшие результаты 
двумерного моделирования рабочих режимов в 
окрестности угловой точки дроссельной харак-
теристики на сетке из 8,1  104 ячеек получены 
для ВЗУ с системой слива ПС при числе Маха 
набегающего потока M = 2,0 и 3,0. Это обу-

словлено отсутствием бокового растекания на 
щеках ВЗУ, так как в одном случае скачки 
уплотнения падают на кромку обечайки, а в 
другом — находятся в горле. 

2. В двумерном расчете при числе Маха 
набегающего потока M = 1,8 снижение коэф-
фициентов восстановления полного давления и 
массового расхода вызвано растеканием на ще-
ках и большей интенсивностью отрыва, приво-
дящей к дополнительному дросселированию 
ВЗУ. По этой же причине ВЗУ без системы сли-
ва ПС в двумерном расчете при M = 2,0 запус-
кался при меньшем противодавлении. 

3. Трехмерную постановку целесообразно 
использовать в режимах, отличных от расчет-
ного, когда влияние пространственных эффек-
тов на характеристики ВЗУ максимально. 

4. В целом применение стационарных мето-
дов расчета позволило получить хорошие ре-
зультаты для сверхкритических участков дрос-
сельных кривых. Но для определения помпаж-
ных характеристик необходимо использовать 
вихреразрешающие методы. 
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