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Abstract 

Using the author’s computer code, a numerical study of interference interaction structure of im-
pinging and reflected shock waves was complete at different relative positions of plate with a 
cylindrical bluntness and of shock wave generator. Numerical modeling of heat exchange param-
eters was complete in greatest plate heating areas in high-speed flow. Density gradient distribution 
that correspond with shadowgraph of interference interaction different types was received. Vali-
dation of numerical modeling results was performed. 
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a                                                                         b 

Comparison of the results of numerical simulation with experiment: a) density gradient 
magnitude distribution; b) shadow graph of shock-wave interaction from [1] 
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Аннотация 

С использованием авторского компьютерного кода выполнено численное исследование 
структуры интерференционного взаимодействия падающей и отошедшей ударных волн 
при различном взаимном расположении пластины с цилиндрическим притуплением и ге-
нератора скачка уплотнения. Проведено численное моделирование параметров теплооб-
мена в областях наибольшего нагрева пластины при высокоскоростном обтекании. Полу-
чены поля распределений градиента плотности, соответствующие теневым картинам ин-
терференционных взаимодействий III и IV рода. Выполнена валидация результатов чис-
ленного моделирования. 

Ключевые слова: аэротермодинамика, численное моделирование, интерференционное вза-
имодействие, теплообмен, валидация. 

1. Введение 

Анализ теплового состояния и реализуемых течений вблизи поверхности является важ-
нейшим этапом проектирования высокоскоростного летательного аппарата. В целях опреде-
ления величины аэродинамического нагрева и параметров обтекания выполняются как экспе-
риментальные, так и расчетные исследования с применением методов численного моделиро-
вания. Разнообразие современных вычислительных средств и моделей описания физико-хи-
мических процессов позволяют получать достоверные расчетные данные на большей части 
поверхности исследуемой модели сложной формы. В то же время, специфика взаимодействия 
с высокоскоростными летательными аппаратами заключается в наличии особых областей, для 
которых результаты численного моделирования резко расходятся с данными, полученными в 
ходе проведения экспериментов. Как показывает практика, образование подобных областей 
является следствием отрыва пограничного слоя (например, в зоне резкого изменения угла 
наклона поверхности) или ударно-волнового взаимодействия (например, в зоне стыка поверх-
ностей). 

Участок поверхности, на котором происходит присоединение потока вследствие пересе-
чения ударных волн, может подвергаться воздействию значительно повышенного теплового 
потока. Кроме того, экстремальный нагрев может также возникать при безотрывном течении 
газа, например, в окрестности точки торможения или на передней кромке крыла, а также в 
области ламинарно-турбулентного перехода. 

В сравнении с характерным размером летательных аппаратов, размеры областей воздей-
ствия повышенного теплового потока малы. Однако максимально точное определение вели-
чины нагрева критически важно для гарантированного обеспечения работоспособности 
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конструкции. Так, например, на заре освоения многоразовых высокоскоростных летательных 
аппаратов («Буран», «Спейс Шаттл») большое внимание уделялось проблеме оценки тепло-
вого потока в зоне падения ударной волны на отдельные элементы конструкции: переднюю 
кромку крыла, отклоненный щиток, плитки ТЗП [1]. 

Изучение взаимодействия ударных волн и пограничного слоя имеют широкое распро-
странение за рубежом. Так, первые экспериментальные данные и описания процессов можно 
найти в работе [2], опубликованной в 1940 г. Однако интенсификация исследований в данном 
направлении (экспериментальных и теоретических) относится к 50-м годам XX века и связана 
с увеличением номенклатуры работ в области высокоскоростных течений (например, [314]). 

Одной из наиболее важных задач, которые требуют решения в ходе создания высокоско-
ростных летательных аппаратов, является исследование процессов на кромках ключевых эле-
ментов их конструкции. Ударное воздействие со стороны набегающего потока на конструк-
тивные элементы приводит к экстремальному повышению значений давления и теплового по-
тока в локальных областях. Типовыми можно считать следующие случаи, в которых имеют 
место указанные эффекты: 
 падение головной волны, формируемой корпусом летательного аппарата, на кромку ру-

левой поверхности (фронт волны пересекает образующую кромки под углом); 
 падение скачка уплотнения, сформированного клином сжатия, на переднюю кромку 

ключевых элементов двигательной установки (фронт волны параллелен образующей 
кромки). 
Пересечение косого скачка уплотнения и головной ударной волны приводит к образова-

нию определенных структур, оказывающих значительное влияние на давление и параметры 
теплообмена в локальных областях элемента конструкции. В случае невязкого газа могут воз-
никать, например, внутренние скачки, волны разрежения, поверхности тангенциального раз-
рыва, струи и зоны торможения [1]. Применение модели вязкого газа приводит к необходимо-
сти дополнительно учитывать наличие ламинарно-турбулентного перехода и физико-химиче-
ские процессы. Поскольку указанные газодинамические структуры могут иметь размеры, зна-
чительно меньшие, чем характерный размер тела, их экспериментальное исследование требует 
тщательной подготовки и выработки особых условий наблюдения. В то же время численное 
разрешение представляет собой нетривиальную задачу, которая приводит к необходимости со-
здания и применения современных высокопроизводительных расчетных методов и алгоритмов. 

Работы, направленные на изучение процессов, возникающих при пересечении скачков 
уплотнения, были впервые проведены около шестидесяти лет назад. В отечественной аэроди-
намике в части исследования интерференции ударных волн основополагающими можно счи-
тать работы М.П. Тетерина [15, 16], в которых впервые было обнаружено формирование тон-
кой высоконапорной струи в ударном слое, а также работы научных коллективов [17-19]. В 
приведенных работах генератором падающей волны являлась пластина, расположенная перед 
цилиндром. 

В то же время исследования в области интерференции ударных волн проводились и за 
рубежом. Руководствуясь данными эксперимента по взаимодействию скачка уплотнения, 
сформированного клином с острой передней кромкой, и отошедшей ударной волной от сферы 
при их различном взаимном положении, Б. Эдни в работах [2022] предложил феноменологи-
ческую классификацию типов интерференционного взаимодействия, для каждого из которых 
позднее были проведены экспериментальные исследования и предложены полуэмпирические 
зависимости для расчета давления и плотности теплового потока в локальных областях [23, 
24]. Позднее были проведены расчетно-экспериментальные исследования двумерного течения 
в условиях параллельности плоскости скачка уплотнения и образующей цилиндра [25, 26]. 

В отечественной аэродинамике классификация Б. Эдни была пересмотрена в сторону 
значительного увеличения типов интерференции [27], а также уточнены условия их формиро-
вания [28, 29]. Также внимание было уделено изучению двумерного течения [30] и трех-
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мерного течения, когда образующая цилиндра наклонена к плоскости падающего скачка 
уплотнения [31]. 

Шесть основных типов ударного взаимодействия были предложены Б. Эдни в работе 
[21], в которой было описано экспериментальное исследование интерференции на скорости 
4.6 М. На рис. 1 показаны основные элементы интерференционных картин, возникающих при 
взаимодействии ударных волн каждого типа. 

 

Рис. 1. Типы интерференционных картин ударных волн и их расположение в 
окрестности цилиндрической поверхности [32] 

В соответствии с классификацией, предложенной в работах Б. Эдни, можно дать крат-
кую характеристику каждому типу интерференции ударных волн. 

1) Первый тип интерференции характеризуется отсутствием дозвуковой зоны за голов-
ной ударной волной, а теплообмен на поверхности увеличивается незначительно и обусловлен 
повышением давления за счет падения преломленного скачка уплотнения. 

2) Второй тип интерференции характеризуется наличием прямого скачка, за которым 
скорость потока газа ниже скорости звука, а теплообмен на поверхности интенсифицируется 
по причинам, аналогичным первому типу. 

3) Третий тип интерференции характеризуется дозвуковой скоростью газа за отошедшей 
ударной волной, а также наличием поверхности тангенциального разрыва, разделяющей до-
звуковой и сверхзвуковой потоки. Присоединенный косой скачок с повышенным давлением, 
формирующийся при взаимодействии сверхзвукового потока с обтекаемым телом, приводит 
падению слоя смешения и усилению теплообмена. 

4) Четвертый тип интерференции отличается от третьего отсутствием присоединенного 
косого скачка, вследствие чего образуется структура в виде струи, в которой имеет место 
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система косых скачков и волн разрежения, обуславливающих значительно более высокое дав-
ление. При взаимодействии с поверхностью струя может образовать линию растекания или 
отклоняться наружу. Экстремальные значения теплового потока при данном типе интерферен-
ции связано как с величиной полного давления в струе, так и с высокими значениями гради-
ента скорости. 

5) Пятый тип интерференции связан с формированием маховской системы скачков и ха-
рактеризуется аналогично интерференции второго типа, однако вместо поверхности разрыва 
имеет место сверхзвуковая струя. 

6) Шестой тип интерференции связан с формированием регулярного взаимодействия 
скачков и характеризуется падением на поверхность не только скачка уплотнения, но и веера 
волн разрежения, что приводит к ослаблению теплообмена. 

Более подробная схема интерференционного взаимодействия падающего скачка уплот-
нения и отошедшей ударной волны приведена в работе [1] и представлена на рис. 2. 

 

Рис. 2. Схематичное изображение основных элементов интерфе-
ренционного взаимодействия различных типов 

Как было сказано ранее, взаимодействия типа I, II, V и VI происходят между ударной 
волной и пограничным слоем и не оказывают существенного отрицательного влияния на теп-
лообмен. Гораздо большего внимания заслуживают взаимодействия типа III (падение слоя 
смешения на поверхность) и IV (возникновение сверхзвуковой струи, падающей на поверх-
ность перпендикулярно). Прогнозирование значений давления и теплового потока на поверх-
ности при различных типах интерференционного взаимодействия рассмотрено в работе 
К. Гласса [33]. 

В работах А. Витинга [34] и М. Холдена [35] представлено исследование модели цилин-
дрической передней кромки воздухозаборника прямоугольного сечения, взаимодействующей 
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с потоком газа на скоростях 6 ÷ 19 М. Анализ показал, что пиковый нагрев в результате интер-
ференционного взаимодействия типа IV в 30 раз превышает нагрев критической точки на ско-
рости 16 М при невозмущенном потоке. В более позднем исследовании А. Витинга [36] про-
демонстрировано, что для множественных ударных взаимодействий коэффициент усиления 
еще выше. Эксперименты на скорости 8 Маха показали повышение значений теплового потока 
на 21 % для двух сросшихся косых ударных волн по сравнению с одной наклонной ударной 
волной при аналогичном угле падения. 

Градиенты скорости нагрева, возникающие при взаимодействии IV типа [21, 37], приво-
дят к большим градиентам температуры на поверхности, вызывающим большие термические 
напряжения [38]. Взаимодействие IV типа часто бывает нестационарным [31, 36]. Экспери-
ментальные исследования К. Гласса для модели передней кромки цилиндрического сечения 
[39] в потоке со скоростью 8 М показали, что смещение кромки уменьшает пиковый тепловой 
поток для взаимодействия типа IV на коэффициент, равный косинусу угла стреловидности, 
возведенному в степень 2.2. К. Гласс обнаружил, что расположение генератора скачка под уг-
лом 15° и 30° снижает пиковый тепловой поток на 7 % и 27 % соответственно. 

В современной аэротермодинамике аналогичными задачами по исследованию ударно-
волнового взаимодействия занимаются и другие отечественные авторы: в качестве примера 
экспериментальных работ можно привести [4044], а результаты численного моделирования 
представлены в [4547]. 

2. Расчетная модель 

Компьютерный код HEC_AGe3D, используемый для численного моделирования в дан-
ной работе, является развитием компьютерного кода USTFEN [48]. Упомянутые коды отно-
сятся к семейству компьютерных кодов UST3D [49, 50]. Компьютерный код USTFEN реали-
зует метод крупных частиц [51]. HEC_AGe3D реализует схему AUSMPW [52]. Данная схема 
относится к семейству алгоритмов AUSM (Advection Upstream Splitting Method) [53] и позво-
ляет добиться устойчивости в пристеночных зонах и устранить неоднородности в областях 
сильных возмущений путем введения весовых функций от давления и числа Маха. Эффектив-
ность применения схемы AUSMPW на неструктурированных расчетных сетках продемон-
стрирована в работах [52, 54]. 

В соответствии с работой [49] в основу математической модели течения совершенного 
вязкого теплопроводного сжимаемого газа положена система дифференциальных уравнений 
Навье  Стокса. Указанная система уравнений, дополненная уравнениями неразрывности, 
полной энергии и теплопроводности, замыкаемая уравнениями состояния совершенного газа, 
для ламинарного течения может быть представлена в векторно-матричном виде 
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




 
 
 
 
 
 
 
 
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0
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 
 
 
 
 
 
  

, 

0

0

0

y
p

y

pF

p q

 
 
 
 
 
 
  v

, 

0

0

0z
p

z

F

p

pw q

 
 
 
 
 
 
  

, 

 

0

xx
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xz
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





  

 
 
 
 
 
 
   v

, 

0

xy

y
yy

yz

xy yy yz

T

u w









  

 
 
 
 
 
 
    v

, 

0

xz

z
yz

zz

xz yz zz

T

u v w







  

 
 
 
 
 
 
   

, 

где , ,u wv   проекции вектора скорости 𝑉ሬ⃗  на координатные оси , ,x y z ; ρ  плотность; p – дав-
ление; 2( 2)E e V   – полная внутренняя энергия единицы объема; 𝑒 – удельная внутрен-
няя энергия; , ,x y zf f f  – массовые объемные силы; , ,x y zq q q  – проекции вектора плотности 
теплового потока 𝑞⃗ на координатные оси; Q  – объемные источники тепловыделения; ij  –
компоненты тензора вязких напряжений, имеющие вид 

 
2

2
3xx

u w

x y z
              

v
,  

2
2

3yy
u w

y x z
              

v
,  

2
2

3zz
w u

z x y
              

v
, 

 xy yx
u

y x
          

v
,  xz zx

w u

x z
          

,  yz zy
w

z y
          

v
 

Термическое и калорическое уравнения состояния совершенного газа имеют вид 

  1p e   ,  e c T V , 

где   – показатель адиабаты; T   температура; cV   удельная теплоемкость при постоянном 
объеме. 

 
pc

c
 

V

, 

где pc  – удельная теплоемкость при постоянном давлении. 

Для совершенного двухатомного газа показатель адиабаты   равен 1.4. 
Значения удельных теплоемкостей и газовой постоянной определяются по формулам 

 
1

M
p

R
c







,  
1

M
V

R
c





,  0 constM

R
R

M
  , 

где MR  – удельная газовая постоянная; 0R  – универсальная газовая постоянная; M – молярная 
масса газа. 
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В предлагаемой модели совершенного газа удельные теплоемкости при постоянных дав-
лении и объеме полагаются постоянными и не зависящими от температуры. 

Компоненты вектора плотности теплового потока в виде закона Фурье имеют вид 

 x
T

q
x

  


,  y
T

q
y

  


,  z
T

q
z

  


. 

3. Постановка задачи 

Для исследования интерференционного взаимодействия ударных волн и его влияния на 
параметры течения вблизи поверхности в лабораторных условиях необходимы следующие 
ключевые элементы: генератор скачка уплотнения и исследуемое тело, формирующее отошед-
шую ударную волну. В ходе моделирования при решении задачи в рамках данной работы в 
качестве генератора плоского скачка используется острый клин, а отошедшая волна формиру-
ется пластиной с цилиндрическим притуплением. В ходе численного исследования взаимное 
положение генератора скачка и пластины изменялось. 

Экспериментальные исследования, результаты которых приведены в работе [55], пока-
зали, что угол полураствора острого клина оказывает значительное влияние на интерференци-
онную картину взаимодействия ударных волн, а также на величину локального повышения зна-
чений тепловых нагрузок на поверхности. Анализ показал, что при угле 15° величина теплового 
потока является наибольшей. Данные выводы хорошо согласуются с численными результатами 
из работы [21]. На рис. 3 приведена схема расположения моделей в эксперименте. 

 

Рис. 3. Основные геометрические параметры взаимного располо-
жения моделей в ходе эксперимента и численного моделирования: 
θ – угол полураствора клина;   – угол наклона падающей ударной 
волны; r – радиус цилиндрической кромки; X, Y –горизонтальное 
и вертикальное расстояние между клином и пластиной; *x  – рас-
стояние между линией пересечения падающей ударной волной 
плоскости симметрии пластины и поверхностью цилиндрической 
кромки 

Для расчета относительного расстояния между линией пересечения падающей ударной 
волной плоскости симметрии пластины и поверхностью цилиндрической кромки использу-
ется формула 

 * 1 tg 

tg 

x r Y L L X

r r r




   
  , 

где L  – длина клина. 
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Расчетная схема для численного моделирования интерференционного взаимодействия 
типа IV, соответствующая экспериментальному исследованию, представленному в работе 
[55], приведена на рис. 4. Значения основных геометрических параметров модели представ-
лены в табл. 1. 

 

Рис. 4. Расчетная схема для моделирования интерференционного взаимодей-
ствия ударных волн IV типа 

Таблица 1 

Основные геометрические параметры модели 

Тип интерференции X, мм Y, мм *x r  

IV 5 17  0.23 

III 5 21.5 0.42 

Экспериментальное исследование проводилось в ЦАГИ на установке УТ-1М, качество 
аэродинамического потока в которой исследовалось в работе [56]. Подробное описание аэро-
динамического стенда приведено в работах [57-59]. 

Параметры набегающего потока, реализованные в ходе эксперимента [55]: число Маха 
M 6  , число Рейнольдса (вычисленное по диаметру притупления пластины) 

6Re 0.45 10d   . 
Для определения значения теплового потока на критической линии в отсутствии падаю-

щего скачка была решена задача об обтекании бесконечного цилиндра высокоскоростным га-
зовым потоком. Полученное значение сравнивалось с величиной, полученной с использова-
нием аналитической формулы Фенстера [60] в формулировке из [61] 

 
2.862

6
0

0

2
0.454 10

100n

q
R




      
 
v

, (3.1) 

где nR  – радиус притупления пластины, см;    плотность газа в набегающем потоке, г/см3; 

v   скорость набегающего потока, см/с; 3
0 1.23 10   , г/см3. 

Численное исследование, выполненное в работе [61], показало принципиальную допу-
стимость использования формулы (3.1) для оценки тепловой нагрузки. Валидация программы 
по течению около изолированной пластины (бесконечного цилиндра) в рамках данного иссле-
дования не проводилась. 
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4. Параметры расчетной области 

Для выполнения численного исследования различных типов интерференции были по-
строены неструктурированные трехмерные расчетные сетки с различным взаимным положе-
нием генератора скачка уплотнения в виде острого клина и пластины с цилиндрическим при-
туплением. В целях обеспечения реализации качественной картины обтекания исследуемых 
тел выполнялось сгущение с обеспечением характерного размера тетраэдров вблизи поверх-
ности порядка 75 мкм для клина и 50 мкм для цилиндрической кромки. В целях оптимизации 
ресурсно-временных затрат при решении задачи толщина расчетной области в поперечном 
направлении задавалась равной 4 мм, а количество конечных элементов – 80, что позволяет 
использовать пространственные уравнения и обеспечивает отсутствие краевых эффектов при 
нулевых углах атаки и скольжения. Характерный вид расчетной области приведен на рис. 5. 

  

Рис. 5. Расчетная сетка для моделирования интерференционного взаимодействия ударных волн IV 
типа 

В табл. 2 приведены некоторые параметры расчетных областей, реализованные при со-
здании сеток для численного исследования процессов интерференции ударных волн. 

Таблица 2 

Параметры расчетных сеток 

Параметр IV тип III тип 

Количество элементов:  24 500 000 20 400 000 

на поверхности 1 091 918 427 410 

на входной границе 1 514 1 564 

на выходной границе 1 388 1 164 

на плоскости симметрии 716 806 879 890 

hmax (клин), мкм ~ 75 ~ 75 

hmax (цилиндр), мкм ~ 50 ~ 50 

На твердой стенке граничные условия формулируются в виде условий «прилипания»: 
– входная граница («enter») – условия набегающего потока: 

 entp p , ent  ; entu u ; 0ent  v v ; 0entw w  ; entE E ; 
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– выходная граница («exit») – условия свободного потока (открытая граница): 

 0
entn





; 0

ent

u

n





; 0

entn





v

; 0
ent

w

n





; 0

ent

E

n





; 

– плоскость симметрии («sym») – условия симметрии потока (применяется для расчета 
половины расчетной области): 

 0
sym

p

n





, 0sym V n , 0

sym

T


n
; 

– твердая стенка («wall») – условия прилипания для скорости и изотермичности для тем-
пературы: 

 0
wall

p

n





; 0wallu  ; 0wall v ; 0wallw  ; 300 KsurfwallT T  . 

Поскольку продолжительность стационарного течения в установке УТ-1М составляет 
20 ÷ 40 мс, использование условия об изотермичности стенок в рамках данной задачи счита-
ется приемлемым. 

В качестве начальных условий задаются следующие величины: 
– для всех пространственных конечных элементов – параметры невозмущенного потока: 

 p p ; T T ; M M ; 

– для поверхностных конечных элементов: 

 0wallu  ; 0wallv  ; 0wallw  ; surfwallT T . 

5. Результаты численного моделирования 

Теоретические расчеты числа Маха вблизи поверхности клина 1M  и угла наклона скачка 
уплотнения β для клина, представленного на рис. 4, выполненные в работе [55], а также значе-
ние угла, полученное в ходе эксперимента, приведены в табл. 3. 

Таблица 3 

Характеристики течения вблизи клина 

M  1M  .теор , град .эксп , град 

6 3.99 22.67 22.05 

Анализ теневых картин плоского скачка уплотнения, полученных в ходе выполнения 
эксперимента на установке УТ-1М в ЦАГИ и приведенных в работе [1], показал, что угол па-
дения ударной волны, образованной клином, составил 23.01°. 

Результаты численного моделирования плоского скачка уплотнения с использованием 
компьютерного кода HEC_AGe3D приведены на рис. 6. Для визуализации использовано про-
граммное обеспечение Tecplot 360. 

Отклонения результатов моделирования от расчетных и экспериментальных данных 
приведены в табл. 4. 
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Рис. 6. Поле распределения чисел Маха вблизи 
генератора плоского скачка уплотнения 

Таблица 4 

Отклонения результатов моделирования плоской волны 

 Значение δтеор., % δэксп., % δшлирен, % 

1M  3.89 2.60 – – 

β 22.97° 1.31 4.20 0.17 

На рис. 7 и 8 представлены поля распределения чисел Маха и модуля градиента плотно-
сти при интерференционном взаимодействии ударных волн IV типа. 

Построение полей распределения модуля градиента плотности выполнялось в Tecplot 
360 с использованием формулы 

 2 2 2
x y z        [г/см4] 

  

а б 

Рис. 7. Поле распределения чисел Маха при интерференционном взаимодействии ударных волн 
IV типа: а) общий вид течения в расчетной области; б) увеличенное изображение зоны интер-
ференционного взаимодействия 
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а б 

Рис. 8. Сравнение результатов численного моделирования с экспериментом: а) поле распреде-
ления градиента плотности; б) теневое изображение ударно-волнового взаимодействия из [1] 

На рис. 9 представлено сравнение картины интерференции IV типа, полученной в резуль-
тате численного моделирования, с теоретическими схемами разных авторов. 

  
а б 

 
 

в г 

Рис. 9. Сравнение картины интерференции IV типа с теоретическими схемами: а) градиент 
плотности и линии тока; б) поле распределения чисел Маха; в) схема интерференции IV типа 
из работы [1]; г) схема интерференции IV типа из работы [32] 
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Анализ изображений, приведенных на рис. 9, позволяет сделать однозначный вывод об 
успешном моделировании интерференционного взаимодействия IV типа. На рис. 9, а пока-
заны линии тока, демонстрирующие преломление потока при прохождении через поверхности 
разрыва, а также выделены ключевые элементы ударно-волнового взаимодействия, соответ-
ствующие теоретическим схемам: падающий скачок, головная ударная волна, преломленный 
скачок, слой смешения, косые скачки и зона растекания. Значения чисел Маха в различных 
областях интерференционной картины приведены на рис. 9, б и в полной мере соответствуют 
рис. 9, в и 9, г. 

На рис. 10 представлено сравнение значений рассчитанного теплового потока на цилин-
дрической поверхности и экспериментальных данных. По результатам эксперимента установ-
лено, что при интерференционном взаимодействии IV типа имеют место два локальных мак-
симума теплового потока (при 16.44     0 8.67mq q  , при 36.3    0 0.98mq q  ), мень-
ший из которых обусловлен формированием бочкообразной структуры ударных волн с после-
довательным расширением и сжатием газа [1]. В результате моделирования получено соответ-
ствующее экспериментальным данным положение экстремумов, при этом отклонение рассчи-
танного значения теплового потока в точке падения струи ( 0 8.89mq q  ) составляет менее 
3 %, а его углового положения ( 16.28    ) – порядка 1 %.  

 

Рис. 10. Распределение теплового потока по поверхности цилиндрического притуп-
ления пластины при интерференционном взаимодействии IV типа (источник экспе-
риментальных данных – [1]) 

Поскольку численное моделирование выполняется с использованием метода установле-
ния, можно предположить приближение значений минимума и второго максимума к экспери-
ментальным при увеличении числа итераций, однако с практической точки зрения это не пред-
ставляется целесообразным. 

На рис. 11 представлено сравнение картины интерференции III типа, полученной в ре-
зультате численного моделирования, с теоретическими схемами. 

На рис. 11, а продемонстрировано наличие таких ключевых элементов ударно-волно-
вого взаимодействия, как падающий скачок, головная ударная волна, преломленный скачок и 
слой смешения, который, однако, в явном виде не присоединен к поверхности цилиндриче-
ского притупления пластины, и вторая тройная точка не определена. Тем не менее, линия тока 



Ишин Д.В. «Численное моделирование интерференционного взаимодействия ударных волн …» 

15 

падает перпендикулярно поверхности, а распределение теплового потока (рис. 12) соответ-
ствует экспериментальным данным: отклонение максимального значения составляет около 
2 % (экспериментальные данные – 0 4.99mq q  , расчетные данные – 0 5.09mq q  ), а его уг-
лового положения – менее 2.5 % (экспериментальные данные – 54.27    , расчетные данные 
– 52.92    ). 

  
а б 

 

 
в г 

Рис. 11. Сравнение картины интерференции III типа с теорией: а) градиент плотности и линии 
тока; б) поле распределения чисел Маха; в) схема интерференции III типа из работы [43]; г) схема 
интерференции III типа из работы [32] 

При анализе промежуточных результатов численного моделирования построена кривая 
зависимости отклонения максимального значения теплового потока на поверхности цилин-
дрической кромки при интерференционном взаимодействии IV типа, представленная на 
рис. 13. Анализ показывает, что с практической точки зрения на этапе проектирования высо-
коскоростных летательных аппаратов построение расчетных областей с количеством конеч-
ных элементов более 8 ÷ 9 млн при использовании компьютерного кода, применяемого в дан-
ной работе, нецелесообразно ввиду повышения временных и вычислительных затрат при по-
грешности в пределах 5 %. 
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Рис. 12. Распределение теплового потока по поверхности цилиндрического 
притупления пластины при интерференционном взаимодействии III типа (ис-
точник экспериментальных данных – [1]) 

 

Рис. 13. Зависимость отклонения от экспериментальных данных максималь-
ного значения величины относительного теплового потока при интерференци-
онном взаимодействии IV типа от плотности сгущения расчетной сетки (ха-
рактерного размера конечных элементов) 

6. Управление газовым потоком 

Для решения проблемы повышения теплового потока в случае интерференции типа IV 
выполняются исследования по применению различных методов управления ударным взаимо-
действием. Вычислительное исследование Д. Гайтонды [62] направлено на исследование не-
скольких электромагнитных конфигураций при использовании магнитогазодинамических 
(МГД) методов. Наибольшее положительное влияние на управление набегающим потоком со 
скоростью 8 М, согласно результатам исследования, оказывает магнитное поле мощностью 
порядка 7 Тл, обеспечивающее преобразование интерференционного взаимодействия типа IV 
в тип III за счет перемещения точки пересечения падающего скачка уплотнения и отошедшей 
ударной волны, а также снижение теплового потока на 20 %. В работе Р. Кандалы [63] чис-
ленно исследовался эффект лазерно-индуцированного энерговыделения для взаимодействия 
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типа IV в потоке со скоростью 3.45 М. Исследовались различные положения фокуса лазерного 
импульса с энергией 160 мДж перед точкой встречи волн. Возникшая в результате высокотем-
пературная область оказала влияние на локальное число Маха и деформировала падающий 
скачок уплотнения, что примело к временному увеличению давления и теплового потока (на 
10% и 20% соответственно). Указанные возмущения привели к деформации головной ударной 
волны и изменениям картины интерференционного взаимодействия, что привело к уменьше-
нию давления и теплового потока. 

Сравнительно простым способом управления газовым потоком является впрыск газа 
(жидкости) в область перед кромкой. В работе Р. Новака [64] было проведено эксперименталь-
ное исследование по влиянию транспирационного охлаждения на уменьшение нагрева поверх-
ности от ударной волны. Газообразный гелий впрыскивался на большей части поверхности 
полусферы со скоростью 12 М. Максимальные значения теплового потока были снижены на 
8 % при массовом отношении 0.31 впрыскиваемого газа к набегающему потоку. Площадь, ис-
пользованная для расчета массового потока набегающего газа, равна площади транспирации, 
спроецированной на плоскость, нормальную к осевой линии модели. Р. Новак предположил, 
что для большей эффективности впрыск газа следует производить локально в область удар-
ного взаимодействия. Как показывают исследования, эта область располагается на 20° ниже 
осевой линии передней кромки [35, 64]. Однако для взаимодействия типа IV точное местопо-
ложение зависит от числа Маха, числа Рейнольдса, состава газа и многих других параметров. 

Исследования по влиянию инжекции газа (жидкости) в набегающий поток проводились 
и при отсутствии внешнего ударного воздействия [6572]. Анализ результатов исследований 
показывает, что впрыск газа (жидкости) может значительно снизить нагрев [6567] и аэроди-
намическое сопротивление [6870]. Исследования по изучению структуры течения струи без 
внешнего ударного воздействия [71, 72] показывают, что могут быть достигнуты большие 
ударные перемещения. Д. Бушнелл и Дж. Хаффман в работе [71] изучили влияние направлен-
ной вперед струи воды и жидкого азота на снижение затухания радиосигнала во время высо-
коскоростного полета на скоростях 8 и 19.5 М. Они обнаружили, что вода оказывает наиболь-
шее влияние на наклонную ударную волну. 

Численное исследование влияния впрыска газа по направлению к набегающему потоку 
для управления интерференционным взаимодействием типа IV было выполнено Р. Прабхом в 
работе [73], в которой моделировалось интерференционное взаимодействие потока со скоро-
стью 8 М, в котором генерировался косой скачок уплотнения, и цилиндрической поверхно-
стью в двумерной постановке. Изучалось взаимодействие как с моделированием впрыска газа 
со скоростью 3 М, так и без него. В исследовании в качестве набегающего и впрыскиваемого 
газа был использован воздух в постановке идеального газа с постоянным коэффициентом 
удельной теплоемкости 1.4. Массовое отношение впрыскиваемого газа к набегающему потоку 
составляло 0.337 (коэффициент импульса 0.253). Газовая струя инжектировалась в поток как 
на центральной линии передней кромки (0°) так и напротив сверхзвуковой струи, возникаю-
щей при интерференционном взаимодействии типа IV ( 20°). Анализ результатов вычислений 
показал, что при обоих вариантах расположения поверхности инжекции наибольшее значение 
теплового потока снижается на 30 %. 

В работе [32] представлено экспериментальное исследование, проведенное с целью ка-
чественного определения эффективности впрыска газа для защиты передней кромки воздухо-
заборника от больших аэротермодинамических нагрузок, возникающих в результате ударных 
взаимодействий III и IV типов. Модель, использованная для исследования, была спроектиро-
вана и изготовлена в рамках проекта X-30 National Aero-Space Plane (NASP). Модель представ-
ляла собой кромку воздухозаборника с четырьмя рядами газоструйных сопел. Модель была 
испытана при номинальном числе Маха набегающего потока, равном 6. Газообразный азот 
впрыскивался на сверхзвуковой скорости через передние сопла при различных соотношениях 
массовых потоков и при наклоне модели под углами 0° и  20° относительно набегающего 
потока. Испытания проводились как с впрыском газа, так и без него. Во время испытаний 
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генератор скачка уплотнения обеспечивал создание ударных взаимодействий типов III и IV. 
Поскольку одной из основных целей исследования было создание прототипа передней кромки, 
которая приблизительно соответствовала бы расчетному радиусу (~ 0.1 дюйма) передней 
кромки воздухозаборника NASP, размещение на модели приборов для измерения поверхност-
ного давления и теплового потока было невозможно. Таким образом, в ходе исследования 
были получены качественные данные в виде шлирен-изображений ударно-волнового взаимо-
действия для оценки эффективности впрыска газовых струй в случае интерференции типов III 
и IV. 

Другие способы управления газовым потоком исследованы в работе [74]. 

7. Заключение  

Выполнено численное моделирование плоского скачка, для которого отклонения по 
числу Маха и углу падения ударной волны составили менее 3 % и менее 1.5 % соответственно 
по сравнению с результатами, приведенными в работе [1]. 

Выполнено численное моделирование интерференционного взаимодействия ударных 
волн и решена задача по определению параметров экстремального нагрева ключевых элемен-
тов конструкции высокоскоростных летательных аппаратов сложной формы. В ходе валида-
ции результатов расчетов и используемого компьютерного кода отклонение от максимальных 
значений, полученных в ходе эксперимента, составило менее 3 %. Поскольку проведенное ис-
следование выполнялось в интересах использования расчетного кода на практике в условиях 
проведения систематических «инженерных» расчетов, требующих оперативной оценки значе-
ний теплового потока в условиях итерационного процесса проектирования с возможным из-
менением геометрии, выполнялась оценка характера распределения по поверхности, а анализ 
отклонений в прочих зонах не проводился. 

Немаловажно отметить, что применение неструктурированной тетраэдральной расчет-
ной сетки приводит к увеличению времени расчета, однако позволяет использовать унифици-
рованные расчетные модели и в дальнейшем, с переходом на расчетные сетки порядка 108 ко-
нечных элементов (с сохранением характерного размера тетраэдра), к возможности расчета 
параметров интерференционного взаимодействия не на упрощенных моделях типа «генератор 
скачка – лобовая поверхность», а на «цифровых двойниках» высокоскоростных летательных 
аппаратов. 

Обзор экспериментальных работ, приведенный в разделе 5, представляет немалый инте-
рес для численного моделирования процессов управления газовым потоком в условиях интер-
ференционного взаимодействия ударных волн, что является перспективным направлением для 
дальнейших исследований. 
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