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Введение

Исследование сверхзвукового вихрево-
го течения в следе за крылом и его взаимо-
действие со скачками уплотнения различной 
конфигурации является одной из актуальных 
задач аэрогазодинамики. Помимо фундамен-
тального интереса, эта проблема имеет важ-
ное прикладное значение. Хорошо известно, 
что при взаимодействии вихревой системы, 
образующейся в следе за крылом, с ударны-
ми волнами происходит существенное из-
менение газодинамической структуры те-
чения, которое при определенных условиях 
сопровождается разрушением вихревой схе-
мы, включая взрыв вихря. Это может приво-
дить к неблагоприятным (а иногда катастро-
фическим) последствиям при эксплуатации 
летательного аппарата. С другой стороны, 
эффекты, реализующиеся при взаимодейс-
твии продольных вихрей с ударными вол-
нами, могут быть использованы для управ-
ления процессами стабилизации пламени и 
создания новых способов интенсификации 

смешения топлива с воздухом в камере сго-
рания двигателя.

Поэтому такой тип взаимодействия был 
и остается предметом многочисленных ис-
следований. В пионерской работе [1] впер-
вые наблюдалось взаимодействие вихрево-
го шнура с системой ударных волн на входе 
в воздухозаборник сверхзвукового летатель-
ного аппарата. Впоследствии исследования в 
этом направлении были проведены в России, 
Франции, Германии и США [2–6]. Обзор ре-
зультатов численных и экспериментальных 
исследований по взаимодействию сверхзву-
кового вихря с косым и прямым скачками уп-
лотнения опубликован в [7].

Одной из важнейших характеристик про-
цесса взаимодействия вихря с ударной вол-
ной является его сильная нестационарность 
[3–5]. Ее проявлением являются наблюдае-
мые в экспериментах пульсации газодина-
мических параметров течения, изменение 
структуры течения и размеров области вза-
имодействия. Однако экспериментальных 
данных с количественными оценками ха-
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рактеристик нестационарного процесса не-
достаточно. Особо следует отметить от-
сутствие численных и экспериментальных 
результатов для гиперзвуковых скоростей, 
что чрезвычайно важно для разработки пер-
спективных летательных аппаратов (исклю-
чение катастрофических режимов работы 
гиперзвукового воздухозаборника и улучше-
ние смешения в камере сгорания).

Поэтому в ИТПМ СО РАН были выпол-
нены исследования гиперзвукового взаимо-
действия продольного концевого вихря, ге-
нерируемого прямым крылом, с модельным 
воздухозаборником типа трубки Пито [8; 9]. 
Этот воздухозаборник представлял собой 
цилиндрический канал с дросселем, на вхо-
де в который реализовывался прямой скачок 
уплотнения. Первоначально целью этих экс-
периментов было моделирование взаимодей-
ствия продольного вихря с прямым скачком 
уплотнения при числе Маха 6 и сравнение 
с результатами [5], полученными для чис-
ла Маха 2,49. В [8; 9] было показано, что в 
отличие от результатов работы [5], конце-
вой вихрь является инициатором автоколе-
бательного процесса характеристики кото-
рого (структура области взаимодействия, 
распределение давления вдоль канала возду-
хозаборника, спектральные характеристики 
пульсаций давления) слабо зависят от интен-
сивности вихря.

В связи с этим выполнено исследование, 
результаты которого обсуждаются в настоя-
щей работе. Основной целью экспериментов 
было выявление основных особенностей, 
сходства и различия процессов гиперзву-
кового взаимодействия аэродинамического 
следа за крылом и телом вращения с модель-
ным воздухозаборника типа трубки Пито.

Методика и техника исследований

Эксперименты были проведены в гипер-
звуковой аэродинамической трубе Т-326 
ИТПМ СО РАН, в которой реализуется ис-
течение из круглого сопла в камеру Эйфеля. 
Диапазон чисел Маха 6–14.

Воздухозаборник типа трубки Пито пред-
ставляет собой цилиндрический канал с ос-
трой передней кромкой диаметром 30 мм и 
длиной 70 мм. Прямой скачок формируется 
перед воздухозаборником посредством регу-
лируемого дросселя, представляющего собой 
подвижный усеченный конус. Для формиро-
вания вихревого поля течения на входе в воз-

духозаборник использовались две модели. 
Первая из них (рис. 1, а) представляет собой 
прямое полукрыло с симметричным ромбо-
видным профилем (генератор вихря). Хор-
да крыла составляла 40 мм, размах – 200 мм, 
толщина профиля – 4 мм. Крыло устанавли-
валось на пол камеры Эйфеля на срезе сопла 
так, чтобы генерируемый вихрь находил-
ся примерно на оси симметрии. Угол атаки 
крыла мог варьироваться в диапазоне ±30°. 
Вторая модель (рис. 1, б) предназначена для 
изучения течения в следе за телом вращения. 
Тело вращение представляло собой комбина-
цию «острый конус-цилиндр» с общей дли-
ной 36 мм и диаметром 10 мм. Удлинение 
конической головной части составляло 1,8. 
Модель устанавливалась на пол камеры Эй-
феля под нулевым углом атаки. В первой се-
рии экспериментов воздухозаборник распо-
лагался на расстоянии 118 мм вниз по потоку 
от задней кромки крыла, во второй – на рас-
стоянии 139 мм вниз по потоку от заднего 
торца тела вращения.

В предварительных экспериментах было 
выполнено измерение поля полных давле-
ний в следе за крылом и телом вращения. 
Использовалась трубка Пито с внешним 
диаметром 0,8 мм. В ходе экспериментов 
осуществлялась визуализация течения ме-
тодом Теплера с использованием прибо-
ра ИАБ-451. Подсветка осуществлялась им-
пульсным источником света с длительность 
экспозиции 3 мкс. Теневые картины регис-
трировались монохромной видеокамерой с 
частотой записи 33 кадра в секунду. Для из-
мерения пульсаций давления на торце дрос-

Рис. 1. Схема эксперимента: а – вихрь + воздухоза-
борник; б – след + воздухозаборник
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селя воздухозаборника использовался пье-
зометрический датчик пульсаций давления 
(см. рис. 1). Усиленный сигнал с пьезодатчи-
ка оцифровывался с помощью АЦП с часто-
той 100 кГц. Запись измерительного сигнала 
датчика пульсаций давления была синхрони-
зована с покадровым вводом видеоизобра-
жений в ЭВМ. Кроме этого осуществлялось 
измерение распределения осредненного ста-
тического давления вдоль образующей кана-
ла воздухозаборника.

Эксперименты были проведены при чис-
ле Маха 6, полном давлении в форкамере 
1,6 МПа, температуре торможения 390 ± 10 К. 
Эти условия соответствуют единичному чис-
лу Рейнольдса равному 11 · 106 1/м. Экспери-
ментальные данные получены для углов ата-
ки крыла до 15° с шагом 2,5°.

Результаты эксперимента 
и их обсуждение

На рис. 2 и 3 представлены результаты 
экспериментов по изучению течения в следе 
за крылом и телом вращения соответствен-
но. Как видно из теневых видеоизображений 
(рис. 2, а; 3, а), размер зонда Пито достаточ-
но мал и не вызывает разрушение течения.

На рис. 2, а показана верхняя часть изо-
линий давления, измеренного трубкой Пито, 
в следе за крылом при нулевом угле атаки. 
Как видно, контуры давления почти симмет-
ричны относительно вертикальной плоскос-
ти и типичны для течения в следе при отсутс-
твии сформировавшегося концевого вихря. 
На рис. 2, в представлены изолинии давле-
ния Пито в следе за крылом при угле атаки 
α = 10° в сечении, расположенном на рассто-
янии 55 мм от задней кромки крыла. Сравне-
ние результатов визуализации и зондирова-
ния течения показывает, что течение в следе 
за крылом и телом вращения характеризуется 
падением полного давления. Так, на рис. 2, в 
хорошо видны две области пониженного дав-
ления. Верхняя область с замкнутыми изоли-
ниями соответствует ядру вихря, а нижняя – 
собственно следу за крылом. На рис. 3, б 
показаны изолинии давления Пито в следе за 
телом вращения. Эти данные были получены 
в сечении на расстоянии 35 мм вниз по пото-
ку от заднего торца тела вращения. Верхняя 
область с практически круговыми контурами 
равного давления Пито соответствует следу 
за телом вращения, а небольшое искажение в 
нижней части вызвано наличием поддержи-
вающего пилона. Следует отметить, что па-
дение давления в следе за крылом больше, 
чем в следе за телом вращения. Получен-
ные результаты являлись исходными данны-
ми для исследования взаимодействия следа 
за крылом и телом вращения с воздухозабор-
ником типа трубки Пито.

На рис. 4 показаны типичные эксперимен-
тальные данные, полученные для воздухоза-
борника в невозмущенном потоке. Видно, 
что головной скачок на оси воздухозаборни-

Рис. 2. Поле течения в следе за крылом:
а – теневая картина; изолинии давления Пито 

при α = 0 град (б) и α = 10 град (в)
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ка практически прямой (рис. 4, a), уровень 
пульсаций давления на торце дросселя не 
превышает 3 % от величины давления Пито 
(рис. 4, б). Спектральный анализ пульсаций 
давления выявил дискретные составляющие 
сравнительно малой мощности и с частотой 
первой гармоники 1 330 Гц (рис. 4, в). Эта 
частота примерно соответствует частоте чет-
вертьволнового резонанса.

На рис. 5 показаны типичные результаты 
экспериментов по визуализации течения и 
измерения пульсаций давления при взаимо-
действии вихревого следа за крылом с воз-
духозаборником (в данном случае приведе-
ны данные для угла атаки крыла α = 10°). 
Видно, что структура течения перед воз-
духозаборником кардинально изменяется. 
Возникает автоколебательный режим взаи-
модействия. Анализ позволяет выявить сле-
дующие фазы этого процесса. Первая фаза 
соответствует движению волны сжатия 
внутри канала воздухозаборника от дроссе-
ля вверх по потоку. Начало этой фазы харак-
теризуется максимальным уровнем давления 
на торце дросселя, которое в несколько раз 
превышает давление Пито, соответствующее 
невозмущенному потоку. Вторая фаза харак-
теризуется движением ударной волны вверх 
против потока от передней кромки воздухо-
заборника к задней кромке крыла. За фрон-
том ударной волны наблюдается зона ин-
тенсивного вихревого движения. Эта фаза 
характеризуется падением давления на тор-
це дросселя. Когда ударная волна достигает 
крыла, фиксируется минимум давления. За-
тем происходит разрушение фронта ударной 
волны и наблюдается снос завихренного те-
чения вниз по потоку к каналу воздухозабор-
ника. Эта фаза соответствует повышению 
давления на торце дросселя воздухозаборни-
ка. Существование автоколебательного ре-
жима подтверждается распределением спек-
тральной плотности мощности пульсации 
давления. На рис. 5, в хорошо видны харак-
терные пики, соответствующие основной и 
субгармоникам. Аналогичные результаты 
были получены для всех случаев взаимодей-
ствия следа за крылом с воздухозаборником 
(α = 0–15°).

На рис. 6 представлены типичные теневые 
картины и результаты измерения пульсации 
давления, полученные при взаимодействии 
следа за телом вращения с воздухозаборни-
ком. Так же, как и в случае взаимодействия 

следа за крылом с воздухозаборником, на-
блюдался автоколебательный процесс. При 
этом были выявлены и некоторые отличия. 
Во-первых, меньший уровень пульсации дав-
ления и, во-вторых, меньший масштаб рас-
пространения зоны взаимодействия вверх по 
потоку. Не было зарегистрировано ни одно-
го случая, когда бы зона взаимодействия до-
стигла тела вращения.

На рис. 7 и 8 соответственно представле-
ны зависимости среднеквадратичных пульса-
ций давления и числа Струхаля от угла атаки 
крыла. Число Струхаля вычислялось по час-
тоте первой гармоники и длине канала. Вид-
но, что нельзя выделить никакой монотон-
ной зависимости частоты первой гармоники 
от угла атаки крыла. Частота первой гармо-
ники для случая взаимодействия воздухоза-
борника со следом за крылом практически в 
два раза меньше частоты четвертьволново-
го резонанса, характерной для воздухозабор-
ника в невозмущенном потоке (см. рис. 8). 
С другой стороны, среднеквадратичные 

Рис. 3. Поле течения в следе за телом вращения: 
а – теневая картина; б – изолинии давления Пито 

б

а
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Рис. 4. Воздухозаборник в невозмущенном потоке: а – типичная теневая фотография;
б – пульсации давления; в – распределения спектральной плотности мощности пульсаций

б
Рис. 5. Взаимодействие следа за крылом с воздухозаборником типа рубки Пито (угол атаки α = 10°): 

а – различные фазы взаимодействия следа за прямым полукрылом с воздухозаборником; б – пульсация давления; 
в – спектральная плотность мощности пульсации давления

Рис.6. Взаимодействие следа за телом вращения с воздухозаборником типа трубки Пито: 
a – различные фазы процесса взаимодействия следа за телом вращения с воздухозаборником; 

б – пульсация давления; в – спектральная плотность мощности пульсации давления

б

а б

в

в

а

в

а
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пульсации давления для случая взаимодей-
ствия крыла с воздухозаборником почти на 
два порядка больше, чем в случае воздухо-
заборника в невозмущенном потоке (см. 
рис. 7). Частота первой гармоники в случае 
взаимодействия следа за телом вращения 
с воздухозаборником значительно больше 
частоты, характерной для взаимодействия 
вихря с воздухозаборником, но в то же время 
значительно меньше частоты, характерной 
для воздухозаборника в невозмущенном 
потоке. Среднеквадратичные пульсации 
давления для обоих процессов взаимодей-
ствия были примерно одного порядка. 

На рис. 9 представлено распределение 
статического давления вдоль канала возду-
хозаборника. Как и ожидалось, в случае вза-
имодействия вихря с воздухозаборником 
давление в канале меньше, чем в случае воз-
духозаборника в невозмущенном потоке. Но 
при этом нельзя установить какой-либо оп-
ределенной зависимости между распределе-
нием давления вдоль канала и углом атаки 
крыла. В случае взаимодействия тела враще-
ния с воздухозаборником давление в канале 
меньше, чем давление, измеренное в канале 
для случая «воздухозаборник в невозмущен-
ном потоке», но больше, чем в случае взаи-
модействия вихря с воздухозаборником.

Таким образом, след за телом вращения, 
как и вихрь, является возбудителем автоко-
лебательного процесса. Частота первой гар-
моники так же, как и давление вдоль канала 
воздухозаборника в случае взаимодействия 
тела вращения с воздухозаборником, не-
сколько больше, чем в случае взаимодей-
ствия вихря с воздухозаборником. 

По-видимому, наблюдаемый автоколе-
бательный процесс вызван не особенностя-
ми взаимодействия вихревого следа со скач-
ком уплотнения, а неоднородностью поля 
чисел Маха и полного давления на входе в 
воздухозаборник. Условия эксперимента, 
при которых наблюдались автоколебания, не 
противоречат критерию периферийного мак-
симума, сформулированному для подобных 
конфигураций в работе [10]. Поэтому экспе-
рименты по исследованию взаимодействия 
следа за крылом с модельным воздухозабор-
ником типа трубки Пито не моделируют про-
цесс взаимодействия продольного вихря со 
скачком уплотнения. Это другая задача, изу-
чающая попадание вихревого следа в канал 
с дросселем.

Вполне возможно, что автоколебатель-
ный режим взаимодействия должен был на-
блюдаться и авторами работы [5]. Однако в 
цитируемой работе визуализация течения 
проводилась с частотой 2 кадра в секунду 
(при времени экспозиции 1 мкс), что, по-ви-
димому, было не достаточно для анализа из-
менения картины течения во времени. Кро-
ме этого, пульсация давления измерялась не 
на торце дросселя, а на приемной части зон-
да, установленного по оси канала выше по 
потоку от передней кромки воздухозаборни-
ка. Поэтому датчик давления в одни момен-

Рис. 7. Зависимость среднеквадратичных пульсаций 
давления от угла атаки

Рис. 8. Зависимость числа Струхаля 
от угла атаки крыла 

Рис. 9. Распределение давления 
вдоль канала воздухозаборника
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ты времени (когда фронт ударной волны был 
впереди его) фиксировал мгновенные значе-
ния давления в области взаимодействия, а в 
другие (когда фронт ударной волны был сза-
ди его приемной части) – давление в следе за 
крылом. Естественно, что уровни давления 
при этом отличались в несколько раз. Поэ-
тому авторы работы [5] трактовали свои эк-
спериментальные данные как бимодальный 
процесс взаимодействия.

Заключение

При числе Маха 6 выполнено эксперимен-
тальное исследование взаимодействия следа 
за крылом и телом вращения с модельным 
воздухозаборником типа трубки Пито. Пока-
зано, что след за телом вращения и след за 
крылом формируют начальное возмущение 
в потоке и инициируют автоколебательный 
процесс, который характеризуется высоким 
уровнем пульсации давления. Характеристи-
ки процесса взаимодействия воздухозабор-
ника с вихревым следом за крылом слабо за-
висят от угла атаки крыла, а следовательно, и 
от интенсивности продольного вихря.
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