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МЕХАНИКА

1. В [1, 2] теоретически и экспериментально 
 изучены разнообразные, ранее не описанные струк‑
туры течения в ударном слое около ромбовидного 
крыла. Особое внимание было обращено на режим 
течения со срывным вихрем в ударном слое непо‑
средственно за точкой излома поперечного контура 
на подветренной консоли на режимах обтекания 
с углом скольжения [2]. Существование таких струк‑
тур отмечено в достаточно широком диапазоне из‑
менения угла скольжения, пока в окрестности точки 
излома в коническом течении на сфере не создадутся 
условия, обеспечивающие существование центри‑
рованной волны разрежения, после чего вихрь от‑
соединяется от точки излома поперечного контура 
и перемещается вниз по потоку. На указанных ре‑
жимах были отмечены максимумы давления в кри‑
тической точке растекания, куда приходит линия 
тока, замыкающая срывной вихрь, и соответству‑
ющие высокие отрицательные градиенты давления 
во внутреннюю область вихря, приводящие как 
к реализации в вихре внутреннего течения с отрывом 
турбулентного пограничного слоя, так и к переходу 
его от дозвукового к сверхзвуковому [2]. Наличие 
около ромбовидного крыла подобных структур в до‑
статочно широком диапазоне изменения угла сколь‑
жения предполагает возможность существования 
высоких тепловых потоков к консоли крыла 
в окрестности точки замыкания срывного вихря —  
точки присоединения и растекания потока. Это об‑
стоятельство указывает на то, что в течении за точ‑

кой излома могут реализоваться неблагоприятные 
условия по теплопередаче, порождаемые газодина‑
мической структурой течения.

В качестве геометрической характеристики об‑
текаемого тела, способной качественно изменить 
структуру течения на подветренной консоли крыла 
(рис. 1а, γ и β —  угол раскрытия и угол при вершине 
консоли крыла, α и J > 0 —  углы атаки и скольже‑
ния, U∞ —  скорость невозмущённого потока), пред‑
ложено выбрать кривизну дуги окружности, сгла‑
живающей излом поперечного контура крыла 
в плоскости симметрии, или, другими словами, 
угол δ полураствора конуса, вписанного во внут‑
ренний двугранный угол между консолями крыла.

Использованный в работе метод численного рас‑
чёта описан в [1] и адаптирован к геометрии ромбо‑
видного крыла с коническим скруглением в окрест‑
ности центральной хорды. Углы атаки и скольжения 
определяются по положению центральной хорды 
исходного крыла без скругления. Распределение 
давления на поверхности крыла в коническом тече‑
нии приводится в зависимости от длины дуги L по‑
перечного сечения, отсчитываемой от плоскости 
симметрии крыла.

2. Приведены результаты расчётов обтекания 
ромбовидного крыла с углами γ = 240° и β = 45° при 
числах Маха невозмущённого потока М = 3 и 6 
в рамках теории идеального газа. Иллюстративный 
материал относится к режимам обтекания крыла 
при М = 3, α = 4°, J = 10° и различных значениях 
угла δ. На рис. 1 изображены структуры течения 
на подветренной консоли крыла в окрестности 
плоскости симметрии крыльев с δ = 0 (а) и δ = 1° (б) 
(изомахи на сфере и линии тока —  линии со стрел‑
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ками). При δ = 0 за точкой излома поперечного 
контура реализуется срывной вихрь со сверхзвуко‑
выми областями течения в возвратном потоке 
и по его внешнему обводу. Рассматриваемый режим 
течения отличается клиновидной формой вихря 
в окрестности точки излома поперечного контура 
с углом, меньшим 60°, и слабым разрежением в цен‑
трированной волне, соответствующей излому между 
наветренной консолью и жидким клином [1]. С уве‑
личением угла скольжения вихрь смещается 
от точки излома контура вниз по потоку и сопро‑
вождается λ‑конфигурацией ударных волн, схожей 
с ударно‑волновой системой при отрыве погранич‑
ного слоя под воздействием падающей на него удар‑
ной волны. При δ = 1° (рис. 1б) структура течения 
в окрестности плоскости симметрии качественно 
отличается от структуры течения при δ = 0 (рис. 1а). 
В окрестности скругления поперечного контура 
крыла реализуется разгон потока до сверхзвуковых 
скоростей на сфере, и перед сместившимся вниз 
по потоку вихрем образуется ударная волна, нор‑

мально падающая на стенку, с интенсивностью, от‑
вечающей числу Маха скорости потока у её основа‑
ния Mn ≈ 2,2. Зависимость Mn(δ) представлена 
на рис. 2. Из неё следует, что при δ ≈ 6° ударная 
волна, предшествующая критической точке узлового 
типа на подветренной консоли (как будет видно 
из дальнейшего), уже не вызовет отрыва турбулент‑
ного пограничного слоя [3]. На рис. 2 приведены 
данные о положении L критических точек и других 
объектов на подветренной консоли относительно 
плоскости симметрии крыла в зависимости от δ. 
Символами 1–3 соответственно обозначены пе‑
редняя (стекания) и задняя (растекания) критиче‑
ские точки вихря, а также узел линий тока, распо‑
ложенный за вихрем вниз по потоку. Символами 4 
и 5 нанесены положения ударной волны и точки 
сопряжения консоли крыла и конуса с полууглом 
раскрытия δ. Расчётные точки, обозначенные сим‑
волами 1–5, аппроксимированы полиномами раз‑
личной степени (кривые). Обращают внимание 
немонотонная зависимость положения ударной 
волны от δ (символы 4), а также его практическое 
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Рис. 1. Ромбовидное крыло (γ и β —  угол раскрытия 
и угол при вершине консолей крыла, α и J —  углы 
атаки и скольжения); структуры течения на подве‑
тренной консоли в окрестности плоскости симметрии 
крыла с γ = 240° и β = 45° при М = 3, α = 4°, J = 10° 
(изомахи и линии тока —  линии со стрелками); 
δ = 0 (a), 1° (б).
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Рис. 2. Зависимость числа Маха Mn скорости, нор‑
мальной к падающей ударной волне, от угла δ полу‑
раствора конуса, вписанного между консолями крыла; 
L — положение на консоли крыла: 1, 2 —  передней 
и задней критических точек вихря, 3 —  узла линий 
тока, 4 —  ударной волны, 5 —  точки сопряжения кон‑
соли крыла и конуса с полууглом раскрытия δ.
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совпадение с точкой сопряжения поверхности ко‑
нуса и плоской подветренной консоли до δ ≈ 4,7°. 
Вихрь, положение которого указано символами 1, 2, 
исчезает при δ ≈ 4,5° (рис. 2). На подветренной кон‑
соли продолжает существовать узел линий тока 
(символы 3) и ударная волна (символы 4), обеспе‑
чивающая торможение поперечного течения 
от сверхзвуковых скоростей до нуля в узле линий 
тока. На рис. 3 приведено распределение давления, 
отнесённого к давлению в невозмущённом потоке, 
на поверхности крыла в зависимости от длины 
дуги L поперечного контура, отсчитываемой от его 
плоскости симметрии. Кривые 1–8 соответствуют 
δ ∈ [0, 7] с шагом 1°. Следует иметь в виду, что при 
δ = 0 реализуется течение в обе стороны от макси‑
мума Р (L ≈ 0,1): влево в возвратном потоке вихря 
до плоскости симметрии крыла с последовательным 
образованием двух скачков уплотнения и вправо 
до точки стекания поперечного потока (узел линий 
тока при L ≈ 0,205, рис. 1а, 2), тогда как при δ > 0 
реализуется течение от плоскости симметрии крыла 
с образованием ударной волны. В интервале 
δ ∈ (0, 4,5) вниз по потоку между ударной волной 
(рис. 2, символы 4) и узлом линий тока (символы 3) 
существуют критические точки (символы 1, 2), а при 
δ > 4,5° поперечное течение реализуется от плос‑
кости симметрии крыла до узла линий тока.

В целом можно сделать вывод, что при указанных 
выше значениях определяющих параметров скруг‑
ление угловой точки поперечного контура ромбо‑
видного крыла обеспечивает уже при δ > 6° такие 
характеристики структуры течения в ударном слое, 

при которых отсутствуют не только критические 
точки растекания, но и ударные волны с интенсив‑
ностью, достаточной для образования отрыва тур‑
булентного пограничного слоя в реальном течении.

На рис. 4 приведены картины течения на подве‑
тренной консоли крыла при δ = 3 и 4° с распределе‑
нием энтропийной функции S и линиями тока (ли‑
нии со стрелками). Подобные представленным здесь 
наборы критических точек наблюдались при обте‑
кании V‑образных крыльев в плоскости симметрии 
течения [4]. Отличие состоит лишь в том, что узел 
линий тока располагался в точке излома контура 
V‑образного крыла, тогда как на ромбовидном крыле 
со скольжением он находится на подветренной кон‑
соли вниз по потоку. В [5] определены два критерия, 
выполнение которых необходимо для существования 
вихревых особенностей Ферри. Это число Маха ско‑
рости, нормальной лучу, проходящему через точку 
ветвления маховской конфигурации ударных волн, 
и скачок коэффициента восстановления полного 
давления на соответствующем контактном разрыве. 
Как видно, для существования невязких вихревых 
структур необходимо наличие точек ветвления удар‑
ных волн. Однако согласно рис. 4 точки ветвления 
скачков уплотнения в структуре течения отсут‑
ствуют. Этот факт позволяет заключить, что наличие 
контактного разрыва не является обязательным 
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Рис. 3. Распределения давления, отнесённого к дав‑
лению в невозмущённом потоке, на поверхности 
крыла с γ = 240° и β = 45° при М = 3, α = 4°, J = 10° 
в зависимости от длины дуги L поперечного контура, 
отсчитываемой от его плоскости симметрии; кривые: 
δ = 0 (1), 1° (2), 2° (3), 3° (4), 4° (5), 5° (6), 6° (7), 7° (8).
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Рис. 4. Картины течения на подветренной консоли 
крыла с γ = 240° и β = 45° при М = 3, α = 4°, J = 10° 
с распределением энтропийной функции S и линиями 
тока (линии со стрелками); δ = 3° (a), 4° (б).
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условием для существования вихревой особенности 
Ферри. Другими словами, контактный разрыв может 
быть представлен градиентным потоком с соответ‑
ствующим скачком между уровнями коэффициента 
восстановления полного давления (энтропии) на не‑
которых границах. Достаточной должна быть и ве‑
личина числа Маха скорости, нормальной к скачку 
уплотнения, форма которого обеспечивает гради‑
ентный поток. Если принять эту концепцию, то на‑
блюдаемые в расчётах структуры течения получают 
естественное объяснение.

В табл. 1 представлены, согласно проведённым 
оценкам, характерные признаки структуры течения 
в ударном слое над подветренной консолью крыла 
при М = 3, α = 4°, J = 5; 10; 15 и 20° для различных 
значений δ (перечисляются особенности течения 
от плоскости симметрии вниз по течению): I —  вихрь 
(имеются передняя и задняя критические точки) 
и узел линий тока; II —  вихревая особенность Ферри 
над точкой стекания седлового типа, точка растека‑
ния и узел линий тока; III —  узел, точка растекания 
и узел линий тока; IV —  узел линий тока; V —  вих‑
ревая особенность Ферри над точкой стекания сед‑
лового типа, других особенностей на поверхности 
подветренной консоли нет. При всех значениях угла 
скольжения J с увеличением радиуса скругления 
поперечного контура крыла в окрестности плоскости 
симметрии структура течения в ударном слое пере‑
ходит к типу IV с узлом линий тока. При J = 5° число 
Маха на сфере в окрестности скругления попереч‑
ного контура не достигает критериальных значе‑
ний [5]. Поэтому наблюдаемая при δ = 0,25° струк‑
тура течения отнесена к типу I. При δ = 1° указанное 
число Маха в исследуемой области всюду меньше 
единицы. В случае J = 10° структура типа II реали‑
зуется при выполнении критериев существования 
невязких вихревых особенностей [5]. Переход 
от типа II к типу III (рис. 4) характеризуется нару‑
шением критериев существования. Это же проис‑
ходит и для J = 15 и 20° при переходе структуры 
течения от типа V к типу IV. Заметим, что интенсив‑

ность ударной волны, соответствующая развитому 
отрыву турбулентного пограничного слоя, прибли‑
зительно равна 2,5, что отвечает числу Маха состав‑
ляющей скорости, нормальной ударной волне, при‑
близительно равному 1,5. Эта величина соответ‑
ствует J = 10; 15 и 20° при δ = 4,5; 11 и 19°. Следова‑
тельно, при значениях параметра скругления угло‑
вой точки поперечного контура, больших указанных 
выше, образующийся отрыв турбулентного погра‑
ничного слоя не вызовет существенных тепловых 
нагрузок на поверхности подветренной консоли.

Результаты расчётов указывают, что увеличение 
угла атаки приводит к уменьшению величины угла δ, 
отвечающей переходу к структурам типа III, IV. Так, 
для α = 10°, J = 5 и 20° структура типа IV реализуется 
при всех δ ≥ 0,25°, а для J = 10 и 15° —  при δ ≈ 3°, 
в то время как при δ = 0 имеет место структура типа I.

Увеличение числа Маха невозмущённого потока 
также способствует ускорению перехода к структу‑
рам течения типа III, IV. Так для М = 6 и α = 4° пе‑
реход осуществляется для J = 5 и 10° при δ ≈ 1,2 и 1°, 
а для J = 15 и 20° уже при δ = 0,25° реализуется струк‑
тура типа IV. Для α = 10° структура течения типа IV 
наблюдается для J = 5° при δ ≈ 1°, для J = 10; 15 
и 20° —  уже при δ = 0,25°. Заметим, что при δ = 0, 
J = 5 и 10° реализуется структура течения типа I, 
а при J = 15 и 20° —  структура типа IV. Следует ука‑
зать, что для М = 6, α = 10° и J = 10; 15 и 20° наблю‑
дается новый тип структуры течения в ударном слое 
над подветренной консолью с висящим скачком 
уплотнения между поверхностью крыла и головной 
ударной волной. Его существование обусловлено 
наличием точки перегиба у линий тока, находящихся 
на некотором расстоянии от стенки.

Источник финансирования. Работа выполнена при 
частичной финансовой поддержке РФФИ (проект 
№ 18–01–00182).
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Таблица 1

J
δ

0 0,25° 1° 2° 3° 4° 5° 6° 7° 8° 12° 14°
5° I I IV

10° I I I II II III IV

15° I II V V V V V V V V IV

20° I V V V V V V V V V V IV
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CONTROL OF THE STRUCTURE OF FLOW  
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Certain results of the numerical investigation of the possibility of controlling the structure of flow near a V‑shaped 
wing with an opening angle greater than π under an asymmetric flow around by a supersonic stream under the 
regimes with shock waves attached to the leading edges or with a centered rarefaction wave on the lee console are 
presented.

Keywords: supersonics conical flows, shock waves, Ferry vortex singularities, control of the structure of flow,  
V‑shaped wing.


