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Представлен анализ влияния кинематических параметров летательного аппарата на 
дроссельную характеристику воздухозаборного устройства, выполненный путем чис-
ленного математического моделирования внутриканального течения сверхзвукового 
воздухозаборного устройства  при различных значениях этих параметров. Моделиро-
вание проводилось в CAE-пакете STAR-CCM+, построена твердотельная модель в 
CAD-пакете NX Unigraphics. Приведено сравнение дроссельных характеристик, по-
лученных численным расчетом, инженерным методом и экспериментальными 
продувками в аэродинамической трубе Центрального аэрогидродинамического 
института имени профессора Н.Э. Жуковского (ЦАГИ). Выявлено, что повышение 
скорости движения летательного аппарата приводит к смещению дроссельной 
характеристики по сравнению с базовой кривой М = 2,35; при положительных 
углах атаки эффективность воздухозаборного устройства увеличивается за счет 
роста тяги двигателя.   
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Введение. Исследования сверхзвуковых воздухозаборных устройств  
(ВЗУ)  проводили в СССР и США с начала 1950-х годов  [1–3]. Полу-
ченные результаты позволяют успешно проектировать новые лета-
тельные аппараты (ЛА) и проводить численное моделирование раз-
личных компоновок ВЗУ, форм канала и систем слива пограничного 
слоя  [4, 5]. 

Для успешной работы воздушно-реактивного двигателя (ВРД) на 
сверхзвуковых скоростях необходимо подводить заторможенный 
воздушный поток к компрессору или камере сгорания [6, 7]. Именно 
для этой цели и служит ВЗУ.  

При торможении сверхзвукового воздушного потока возникают 
скачки уплотнения. Их требуемая конфигурация создается с помо-
щью плоских клиньев на входе в ВЗУ, что обеспечивает минималь-
ные потери полного давления внутри канала ВЗУ. Минимизация по-
терь полного давления способствует более высоким значениям тяги 
ВРД [8, 9]. 

Для того чтобы затормозить воздушный поток с минимальными по-
терями полного давления, при варьировании скорости полета ЛА (числа 
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Маха M∞) должны изменяться углы наклона клиньев [10–12].  
Это обеспечивается с помощью сложных автоматических устройств, 
регулирующих пропускную способность входного устройства [13]. 
При варьировании скорости полета, углов атаки α и углов скольже-
ния β параметры воздушного потока в ВЗУ изменяются, что влияет 
на режим работы двигателя ЛА, поэтому задача определения ограни-
чений, накладываемых на полет ЛА, является актуальной. 

В статье представлены результаты исследования твердотельной 
модели сверхзвукового ЛА с боковыми ВЗУ. Такое размещение ВЗУ 
позволяет не только укоротить воздушные каналы, но и занять обо-
рудованием, в том числе и радиолокационной станцией (РЛС), всю 
носовую часть фюзеляжа. Однако эксплуатационный диапазон по уг-
лам α и β для такой компоновки ВЗУ мал. 

В связи с этим было рассмотрено влияние кинематических пара-
метров ЛА на дроссельную характеристику ВЗУ ( ),ν = f F  где ν  —  
коэффициент потерь полного давления, 0дв 0  ,∞ν = p p  0дв ,p  0∞p  — 
полное давление в камере сгорания двигателя и давление торможе-
ния набегающего потока соответственно; F — относительный мас-
совый расход, 0  ,∞=F F F  F∞ — площадь забираемой струйки возду-
ха, F0 — площадь входного сечения ВЗУ. 

Постановка задачи. На исходную геометрическую модель была 
наложена неструктурированная сеточная модель, которая имела сгу-
щение по поверхности ЛА и срезу сечения ВРД (рис. 1). 

 

 

 
 
Рис. 1. Сеточная модель, наложенная на исходную геометрическую модель 
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В CAD-пакете NX Unigraphics была построена геометрическая мо-
дель с длиной фюзеляжа 14 600 мм, длиной ВЗУ,  равной 8800 мм, и 
размером  ячейки в невозмущенной области течения (1,4 % всей длины 
ЛА, 2,3 % длины ВЗУ)  200 мм. Вблизи поверхности ЛА, а также внут-
ри ВЗУ размер ячейки составляет 15 мм  (7,5 % размера ячейки в невоз-
мущенной области), а коэффициент роста ячейки от области сгущения 
до невозмущенной области течения равен 1,1. Это позволяет полу-
чить качественную картину течения воздушного потока в ВЗУ. После 
генерации сеточной модели было получено для полной модели около 
6 млн ячеек. 

Для численного решения задачи внутриканального течения в 
коммерческом CAE-пакете STAR CCM+* необходимо задать началь-
ные и граничные условия. Моделировался полет на высоте 11 км (p = 
= 22 699,9 Па; T = 216,7 K, k = 1,4) при числах Маха M∞ =  2,0; 2,35; 
2,5, углах атаки α = –3°, 0, +3°, +6° и углах скольжения β = 0, 2°, 5°. В 
качестве модели турбулентности была выбрана k–ε-модель, что обу-
словлено быстрой сходимостью решения задачи. 

В процессе расчета варьировалось давление на срезе ВРД, чтобы 
получить семейство точек с координатами ,  .F v  Путем интерполя-
ции была построена дроссельная характеристика. 

Решение тестовой задачи. Для того чтобы проверить правиль-
ность построения сеточной модели и выбрать модель турбулентности 
на начальном этапе, было проведено  моделирование работы данного 
ВЗУ при осесимметричном обтекании (α = 0, β = 0) для числа Маха 
набегающего потока M∞ = 2,35. Выбор этих параметров обусловлен 
наличием экспериментальных данных, полученных в ЦАГИ. Кроме 
того, инженерным  методом был проведен расчет на основе аналити-
ческих и эмпирических зависимостей, приведенных в работах [9, 10]. 
Полученные результаты представлены на рис. 2. 

Анализ графиков, приведенных на рис. 2, показал, что данные, 
определенные численным методом, и результаты экспериментов, по-
лученные в ЦАГИ, совпадают в пределах 2…3 %, что свидетельству-
ет о высокой точности расчетов с помощью CAD-пакета. Результаты 
расчетов с использованием инженерного метода существенно отли-
чаются, что, вероятно, обусловлено сложной формой канала ВЗУ и 
наличием множества областей отрывных течений, учесть которые  
приближенным методом довольно трудно. 

 
_____________ 

* Star CCM+ — пакет прикладных программ для решения задач гидрогазодинамики, 
теплообмена, прочности в рамках единого интерфейса, имеющий в составе средства 
для анализа и редактирования геометрии, средства построения сеток и большое 
количество физических моделей. 
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Рис. 2. Дроссельные характеристики ВЗУ при M∞ = 2,35, α = 0, β = 0 

 

Полученная  в ЦАГИ горизонтальная часть дроссельной характе-
ристики, где ВЗУ выходит на согласованный режим по массовому 
расходу с ВРД, а замыкающий скачок уплотнения находится на ниж-
ней кроме обечайки, несколько выше и протяженнее, чем полученная 
при численном моделировании, поскольку модель ЦАГИ оснащена 
системой отсоса пограничного слоя с фюзеляжа и клина, а геометрия, 
принятая для численного моделирования, — только с фюзеляжа. При 
сверхкритическом режиме работы — вертикальный участок дрос-
сельной характеристики — это несущественно, так как замыкающий 
скачок уплотнения находится в канале, пограничный слой на клине 
очень мал, а система отсоса неэффективна.  

При согласованном режиме замыкающий скачок уплотнения 
находится вблизи кромки обечайки, толщина пограничного слоя на 
клине значительна, что вызывает рост потерь полного давления 
внутри канала ВЗУ, а наличие системы отсоса пограничного слоя 
воздушного потока позволяет повысить коэффициент восстановления 
полного давления. Система отсоса пограничного слоя в эксперименте 
ЦАГИ дает возможность удержать замыкающий скачок уплотнения  
вблизи кромки обечайки, что приводит к расширению диапазона ра-
боты ВЗУ и ВРД. 

При численном моделировании согласованный режим работы ВЗУ 
обеспечивается в достаточном малом диапазоне давления ВРД. Скачок 
уплотнения на кромке обечайки срывается, и возникает помпаж.  

Влияние числа Маха. Воздухозаборное устройство с фиксиро-
ванной геометрией не может эффективно работать в широком диапа-
зоне скорости полета ЛА, поэтому был выбран достаточно узкий 
диапазон чисел Маха M∞ = 2,0…2,5 (рис. 3, 4). 
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Рис. 3. Характерные структуры течения: 

а — М∞ = 2,0; б — М∞ = 2,35 
 

 
 
Рис. 4. Дроссельные характеристики при различных значениях числа Маха  
 

В первую очередь следует отметить, что геометрия ВЗУ рассчи-
тана на M∞ = 2,35 (см. рис. 3, а). В связи с этим при изменении скоро-
сти полета дроссельная характеристика существенно трансформиру-
ется, особенно при уменьшении числа Маха, поскольку понижается 
коэффициент массового расхода F  при перепуске газа перед нижней 
кромкой обечайки (см. рис. 3, б). Кроме того, увеличивается угол 
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наклона скачка уплотнения, падает скорость перед замыкающим скач-
ком уплотнения и, соответственно, растет коэффициент восстановления 
полного давления ν.  В результате дроссельная характеристика смеща-
ется влево и вверх относительно кривой при M∞ = 2,35 (см. рис. 4). 

Влияние угла атаки на работу ВЗУ. Моделирование обтекания 
воздушного потока ВЗУ было проведено при M∞ = 2,35, β = 0 и α в 
пределах от –3° до 6°. Малый диапазон углов атаки обусловлен эксплу-
атационными требованиями для ЛА при таких скоростях движения.  

С увеличением угла атаки растет угол встречи воздушного пото-
ка с кромкой ВЗУ, что приводит к увеличению угла первого косого 
скачка уплотнения. При этом скорость и число Маха на первом клине 
уменьшаются, что влечет снижение потерь полного давления при 
торможении воздушного потока вторым и третьим клиньями. Это 
видно при сравнении двух картин его течения при α = 0 и α = 6°  
(рис. 5). Поскольку перед замыкающим скачком уплотнения скорость 
уменьшается, коэффициент восстановления полного давления v с 
увеличением угла атаки α возрастает. 

Кроме того, при положительном угле атаки растет масса газа, по-
падающая из набегающего воздушного потока в канал ВЗУ, поэтому 
массовый расход на входе и выходе канала повышается, а дроссель-
ная характеристика (рис. 6) смещается вправо. Увеличение массового 
расхода и коэффициента восстановления полного давления приводит 
к возрастанию эффективности работы ВЗУ и приросту тяги двига-
тельной установки, т. е. к более эффективному решению поставлен-
ных задач. 

Отрицательный угол атаки негативно сказывается на работе ВЗУ: 
существенно уменьшается массовый расход и падает коэффициент ν, 
дроссельная характеристика смещается влево и вниз (см. рис. 6), а 
двигатель может эффективно работать только в узком диапазоне зна-
чений давления на выходе из канала ВЗУ. 

Влияние угла скольжения на характеристики работы ВЗУ. 
Моделирование работы ВЗУ при M∞ = 2,35 и α = 0 проведено в диа-
пазоне углов скольжения β = 0…6°. При любом ненулевом угле 
скольжения β условия работы правого и левого ВЗУ будут различать-
ся: один будет подветренным, а другой — наветренным. 

Представленные на рис. 7 дроссельные характеристики ВЗУ при 
различных углах скольжения β позволяют сделать вывод, что относи-
тельный массовый расход наветренного ВЗУ с увеличением  β воз-
растает, а подветренного, наоборот, уменьшается, это особенно за-
метно при β = 5° (  > 1).F  Также нарушается горизонтальность участ-
ка дроссельной характеристики на согласованном режиме работы 
двигателя, хотя протяженность его возрастает. 
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Рис. 5. Характерные структуры течения воздушного потока: 

 а — α = 0; б — α =  6° 
 

 
 

Рис. 6. Дроссельные характеристики при различных углах атаки  α 
 
 
Следует отметить, что эффективность работы подветренного ВЗУ 

снижается, в связи с чем при дальнейшем увеличении угла скольже-
ния β может возникнуть сверхкритический режим работы (помпаж), 
что видно на структуре течения (рис. 8). Наветренный ВЗУ будет ра-
ботать в согласованном или докритическом режиме в связи с тем, что 
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подветренный ВЗУ находится «в тени» фюзеляжа ЛА и энергии по-
падающего в него потока не хватает, чтобы противостоять давлению 
перед камерой сгорания, поэтому замыкающий скачок уплотнения 
сходит с нижней кромки обечайки. 

 

  
Рис. 7. Дроссельные характеристики при различных углах скольжения β: 

1 — подветренный ВЗУ; 2 — наветренный ВЗУ 
 
 

  
Рис. 8. Картина распределения статического  

давления  при угле скольжения β = 6° 
 
Заключение. По результатам проведенного численного модели-

рования внутриканального течения воздушного потока в сверхзвуко-
вом ВЗУ можно сделать следующие выводы. 

1. Сравнение с экспериментальными данными ЦАГИ показало 
хорошее совпадение (5 %) дроссельной характеристики, полученной 
с помощью программного пакета Star CCM+, а существующая инже-
нерная методика не позволяет учесть все особенности течения в ка-
нале ВЗУ. 
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2. Увеличение скорости движения ЛА (числа Маха М∞) вызывает 
уменьшение коэффициента потерь полного давления ν (при неизмен-
ной геометрии ВЗУ) и рост коэффициента относительного массового 
расхода F , что приводит к смещению дроссельных характеристик по 
сравнению с базовой кривой при M∞ = 2,35. 

3. При положительных углах атаки, не превышающих α  = 6°, эф-
фективность ВЗУ увеличивается вследствие роста коэффициентов F  
и ν, а следовательно, и тяги ВРД. При отрицательных углах атаки 
уменьшается диапазон устойчивой работы ВРД, тяга падает, а веро-
ятность возникновения помпажа возрастает. 

4. Угол скольжения ЛА для рассмотренной компоновки ВЗУ не 
может превышать β = ±5°, причем правый и левый ВЗУ работают по-
разному: для подветренного ВЗУ коэффициент относительного мас-
сового расхода  уменьшается, для наветренного ВЗУ — увеличивает-
ся, что приводит к несимметричной работе двигателей и появлению 
неблагоприятного момента рыскания. 
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Analysis of the influence of the aircraft kinematic  
parameters on the throttle characteristic  

of a supersonic intake device  
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Bauman Moscow State Technical University, Moscow, 105005, Russia 

The article analyzes influence of the aircraft kinematic parameters on the throttle charac-
teristic of the air intake device. Numerical mathematical modeling of the intra-channel 
flow of a supersonic air intake device is performed with different kinematic parameters. 
The solid-state model is built in the CAD-NX Unigraphics package, the simulation is car-
ried out in the CAE-package STAR-CCM+. The throttle characteristics obtained by nu-
merical calculation and engineering method are compared to characteristics obtained by 
experimental blowing in the TSAGI wind tunnel. According to the results of numerical 
simulation of intra-channel flow in a supersonic air intake device, it is found, for exam-
ple, that an increase in the speed of aircraft movement leads to a displacement of the 
throttle characteristic compared with the base curve; at positive angles of attack, the 
efficiency of the air intake device increases due to an increase in engine thrust.  
   
Keywords: throttle response, numerical simulation, CAE - Star CCM + package, super-
sonic air intake  
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