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Исследованы особенности расчета высокоскоростных течений. Осуществлена 
проверка корректности данных численного моделирования в программе FloEFD на 
примере решения тестовой газодинамической задачи. Проведено сравнение полу-
ченных результатов с данными, определенными на основе решения апроксимаци-
онного уравнения. Дана оценка влияния каталитической активности поверхности 
на параметры теплообмена. Обоснован выбор упрощенной модели радиационного 
теплообмена. Осуществлено численное решение системы уравнений Навье — 
Стокса для задачи сверхзвукового обтекания воздухозаборного устройства пря-
моточного воздушно-реактивного двигателя. Получены основные параметры те-
чения для характерных областей проточного тракта. Проведено сравнение дан-
ных численного моделирования системы косых скачков уплотнения с результата-
ми оценочного расчета параметров скачков по соотношениям теории изоэнтро-
пических течений. Получено распределение конвективного теплового потока по 
поверхности воздухозаборного устройства.  
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В настоящее время в ряде зарубежных стран и в России активно 

ведутся работы по созданию высокоскоростного летательного аппа-
рата с прямоточным воздушно-реактивным двигателем (ПВРД). 

Существенные успехи в этой области достигнуты в США [1] при 
реализации программ X-43 и X-51A. В их рамках проведен большой 
объем стендовых и летных испытаний. Следует отметить, что испы-
таниям моделей и летных лабораторий-демонстраторов предшество-
вали многолетние расчетные исследования в крупнейших научных 
центрах (НИЦ им. Эймса, «Боинг»). Подобный подход позволил со-
кратить объем экспериментальных работ, избежать затрат на созда-
ние заведомо неработоспособных изделий, получить большую базу 
аналитических данных, существенно упрощающих дальнейшие зада-
чи проектирования и оптимизации конструкции ПВРД, что подчер-
кивает важность численного моделирования при разработке двигате-
лей данного типа.  

В представленной работе показан пример решения задачи по 
оценке теплового состояния воздухозаборного устройства перспек-
тивного ПВРД. 
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При полетах в атмосфере Земли 
с высокими скоростями становятся 
неприменимыми многие соотно-
шения газовой динамики идеально-
го газа. С ростом температуры воз-
духа вблизи обтекаемого тела 
начинаются процессы диссоциации 
(рис. 1). Увеличение температуры 
выше 7 000 K приводит к иониза-
ции компонентов воздуха. В ре-
зультате существенно возрастает 
теплоемкость среды, а реальная 
температура вблизи обтекаемого 

тела оказывается значительно ниже, чем дает оценка по соотношениям 
для идеального газа без учета физико-химических превращений, в силу 
возросшей энергоемкости процесса нагрева воздуха [2]. 

Входная часть ПВРД представляет собой двухскачковое плоское 
воздухозаборное устройство (рис. 2). Для предварительного анализа 
образующейся во входной части ПВРД системы скачков уплотнения 
использовали соотношения теории изоэнтропических течений для 
случая обтекания клина сверхзвуковым потоком [3]: 
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где  р — давление; k — показатель изоэнтропы; M — число Маха;  
 — плотность; w — скорость потока; ск  — угол наклона скачка 

уплотнения;  — угол клина; i — энтальпия газа; индекс «1» соответ-
ствует параметрам до, а индекс «2»  — за скачком уплотнения, индекс 
«n» обозначает нормальную проекцию. 

Рис. 1.  Содержание компонентов 
воздуха в зависимости от темпера-
           туры при p = 0,1 МПа 
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Рис. 2. Схема проточного тракта двухскачкового  
плоского воздухозаборного устройства 

Следует отметить, что приведенные зависимости были получены 
для малых сверхзвуковых скоростей потока и их применение в расче-
те течения с числами Маха, реализуемыми при работе рассматривае-
мого ПВРД, является не вполне корректным. При больших скоростях 
потока необходимо учитывать влияние температуры на термодина-
мические параметры газа. Температура за скачком в диссоциирован-
ном воздухе снижается, а плотность возрастает, что влечет за собой 
уменьшение угла наклона скачка уплотнения.  

Однако полученная без учета физико-химических превращений 
картина позволяет оптимизировать входную часть ПВРД таким обра-
зом, чтобы скачки проходили максимально близко от передней кром-
ки камеры сгорания, что соответствует наилучшему с позиции мини-
мизации потерь режиму работы двигательной установки.  

Кроме того, результаты предварительной оценки параметров те-
чения дают возможность проанализировать более точный компью-
терный расчет на предмет возможных ошибок. 

Основной газодинамический расчет и расчет конвективных тепло-
вых потоков были проведены в программе FloEFD [4], в основе которой 
лежит численное решение системы уравнений Навье — Стокса.  

Для подтверждения корректности результатов численного моде-
лирования средствами FloEFD была выбрана задача определения 
теплового потока в передней критической точке тела со сферическим 
притуплением. Задача обтекания сферы сверхзвуковым потоком в 
настоящее время глубоко изучена, имеется большой выбор матема-
тических моделей, хорошо согласующихся с экспериментальными 
данными.  

Рассмотрено обтекание сферического притупления радиусом  
R0 = 8 мм в диапазоне М = 3…15. 

Тепловой поток в передней критической точке тела рассчитывали 
по аппроксимационному уравнению [5] 
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где Iw — энтальпия газа при температуре стенки; I0 — энтальпия 
торможения потока; Pr — число Прандтля; μ — динамическая вяз-
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кость; индекс «0» соответствует параметрам при температуре тормо-
жения, а w — при температуре стенки.  

Сравнение результатов расчета по формуле (1) с результатами 
численного моделирования в программе FloEFD приведено на рис. 3. 
Отмечается хорошее совпадение результатов во всем рассмотренном 
диапазоне скоростей набегающего потока.  

При больших скоростях обтекания атомы, образующиеся в про-
цессе диссоциации, диффундируют к холодной стенке, где претерпе-
вают процесс рекомбинации с выделением теплоты. Уровень допол-
нительного теплового потока зависит от каталитических свойств 
стенки. Предельными являются следующие случаи: химически неак-
тивная поверхность и абсолютно каталитическая поверхность. Теп-
ловые потоки при обтекании реального материала лежат между зна-
чениями, полученными для этих случаев.  

На рис. 4 приведен пример расчета уровня тепловых потоков для 
критической точки лобового притупления аппарата с различной ка-
талитической активностью wk  поверхности. Для частично каталити-
ческой поверхности значение kw = 3 м/с взято по данным работы [6] и 
соответствует покрытию углерод-углеродного теплозащитного мате-
риала на носке возвращаемого аппарата «Буран». 

 
  

Рис. 3. Сравнение результатов расче-
та теплового потока в передней кри-
тической точке тела со сферическим  
           притуплением R0 = 8 мм: 
1 — расчет по формуле (1); 2 — расчет с  
     использованием программы FloEFD 

 
 
 

 
 

Рис. 4. Тепловой поток в передней 
критической точке с учетом химиче- 
       ской активности поверхности: 
1 — идеально каталитическая поверх-
ность; 2 — химическая нейтральная по-
верхность; 3 — частично каталитическая  
                поверхность (kw = 3 м/c) 
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Расчет проводили по уравнению, основанному на модели Фэя —
Риддела [7]: 
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  (2) 

где du dx  — градиент скорости на поверхности сферы; Le —  
число Льюиса; φ — коэффициент, определяемый соотношением
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 Sc — критерий Шмидта, Sc =  

= Pr/Le;  Сi, e — массовая концентрация атомов i-го компонента смеси 
на внешней границе пограничного слоя; 0

ih  — удельная теплота ре-
комбинации атомов i-го компонента смеси.  

Расчет наглядно показывает необходимость учета каталитиче-
ских свойств материала при оценке уровня конвективных тепловых 
потоков для скоростей обтекания, при которых реализуется диссоци-
ация и ионизация газа в пограничном слое. 

Протекающие за ударной волной процессы диссоциации кисло-
рода и азота приводят к интенсификации реакции образования опти-
чески непрозрачного оксида азота NO, в результате чего воздух при 
высоких температурах становится источником радиационного тепло-
вого потока. Термодинамический расчет [8] показал, что максималь-
ные концентрации NO достигаются в интервале температур от 3 000 
до 5 000 K (рис. 5). Однако, согласно экспериментальным данным 
[9], излучательная способность зависит не только от температуры, но 
и от плотности воздуха. Расчеты показали, что в исследуемом диапа-
зоне высот полета и скоростей аппарата эффективная излучательная 
способность воздуха мала вследствие разреженности среды, а значит, 
радиационной составляющей теплового потока от набегающего воз-
духа можно пренебречь. 

Рис. 5. Массовая доля оксида азота NO в воздухе  
 при р = 0,1 МПа по данным термодинамического расчета 
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Радиационный теплообмен учитывали по упрощенной модели 
излучения для серого тела [10]: 

4
рад ,B wq T   

где  — степень черноты поверхности проточного тракта, ε = 0,8;  
B   — постоянная Стефана — Больцмана; Tw — температура стенки. 

 В результате численного моделирования течения в проточном 
тракте ПВРД были получены поля распределения основных парамет-
ров потока (рис. 6). Следует отметить, что вычисленные по аналити-
ческим формулам для изоэнтропического течения углы наклона си-
стемы скачков уплотнения, образующейся во входной части воздухо-
заборного устройства, показали практически полное их совпадение с 
результатом численного моделирования. 

Рис 6. Система скачков уплотнения в воздухозаборном                        
                                  устройстве ПВРД 

Полученная картина распределения скачков уплотнения, образу-
ющихся при входе в камеру сгорания сверхзвукового воздушного по-
тока, может представлять интерес для дальнейшего проектирования 
системы впрыска горючего.   

Определены тепловые нагрузки в проточном тракте ПВРД. На 
рис. 7 криволинейная координата x, отсчитываемая от лобовой точки, 
отнесена к суммарной длине L по образующей входной части про-
точного тракта воздухозаборного устройства. 

Таким образом, была решена задача определения полей основных 
параметров набегающего воздушного потока в проточном тракте 
ПВРД и расчета конвективных и радиационных тепловых потоков для 

Рис. 7. Распределение конвектив-
ного устройства теплового потока
по поверхности воздухозаборного
                  устройства 
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модели с постоянной температурой стенки. Результаты численного мо-
делирования хорошо согласуются со значениями, полученными на ос-
нове доступных в литературе данных, и могут быть использованы при 
определении температурных полей элементов конструкции входной 
части ПВРД путем решения задачи теплопроводности с заданными 
граничными условиями либо сопряженной задачи теплообмена. 
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