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Статья посвящена применению RANS/ILES-метода высокого разрешения для изу-
чения влияния неоднородности поля температуры набегающего потока на дрос-
сельные характеристики сверхзвукового воздухозаборника смешенного сжатия, 
интенсивность и спектральные характеристики пульсаций давления в канале воз-
духозаборника. Исследовано пять вариантов параметров набегающего потока, три 
из которых имели неоднородное поле температуры. Получены распределения 
уровня звукового давления в канале воздухозаборника и спектры пульсаций в точ-
ках на стенках. 
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The paper is dedicated to application of high resolution RANS/ILES-method for study of 
temperature field non-uniformity influence on throttle characteristic, sound pressure level 
and pressure pulsation spectra of supersonic mixed compression inlet. Five cases of in-
flow were investigated, three of them were non-uniform. Sound pressure level distribu-
tion in the inlet duct and pressure pulsation spectra on inlet walls were obtained. 
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1. Введение 
 Воздухозаборник (ВЗ) является важным узлом воздушно-реактивного 
двигателя (ВРД). Входящий в него атмосферный воздух тормозится, при 
этом его кинетическая энергия превращается в потенциальную: повышается 
давление. Этот процесс должен происходить с минимальными потерями 
полного давления при обеспечении максимальной однородности потока на 
выходе. При эксплуатации летательных аппаратов (ЛА) с ВРД возможны 
ситуации, когда на входе в ВЗ распределение параметров в набегающем по-
токе неоднородно. Наиболее распространенные причины возникновения 
неоднородности в потоке: движение ЛА с ненулевыми углами атаки или 
скольжения, взаимодействие потока перед ВЗ с поверхностью Земли или 
наличие пограничного слоя, возникшего при обтекании элементов планера, 
ЛА приводят к неравномерному полю скорости и давления. Неоднород-
ность поля температуры в набегающем потоке может возникать, например, 
при попадании в ВЗ горячего следа двигателя другого летательного аппара-
та. Дополнительным фактором влияния неоднородности температуры и 
скорости на работу сверхзвуковых ВЗ является изменение числа Маха. Это 
ведёт к отклонению системы скачков уплотнения от расчётных углов, что 
снижает расход воздуха на входе в двигатель и его полное давление, увели-
чивает сопротивление ВЗ. 
 Для практики важно знать характеристики ВЗ во всех возможных си-
туациях эксплуатации, в том числе в условиях неоднородного набегающего 
потока перед ВЗ. Известны примеры экспериментальных и численных ис-
следований течения в ВЗ на углах атаки и скольжения [1,2], в том числе при 
наличии бокового ветра [3–5], в присутствии интерференции с поверхно-
стью Земли [6,7] или пограничного слоя на входе [8,9]. Изучение же влия-
ния неоднородной температуры в набегающем потоке не столь широко 
представлено. 
 Пульсации давления дискретной частоты в тракте ВЗ способны возбу-
дить колебания в лопатках компрессора или могут поспособствовать коле-
бательным процессам в камере сгорания, что негативно сказывается на ре-
сурсе и надежности двигателя. 
 В данной работе рассмотрено влияние неоднородного поля температу-
ры на уровень и спектральные характеристики пульсаций давления в канале 
сверхзвукового ВЗ, исследованного экспериментально в [10], с расчетным 
числом Маха набегающего потока M=2 в модельной постановке: скорость и 
давление в набегающем потоке были постоянны, температура отличалась на 
фиксированную величину в области прямоугольного сечения. 
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2. Постановка задачи и выбор расчетного метода 
 Методы RANS не позволяют вычислить пульсации давления в течении. 
Такую возможность дает применение вихреразрешающих подходов. При 
моделировании течения в сверхзвуковых ВЗ, где необходимо исследовать 
течения с высокими числами Рейнольдса и большой площадью погранич-
ных слоёв, методы DNS и LES не подходят в силу слишком больших вы-
числительных затрат. Кроме того, ВЗ – многорежимный узел ВРД, требует-
ся проведение большого количества расчётов. Увеличить шаг по времени и 
размеры ячеек расчетной сетки в пограничном слое, сократив тем самым 
потребные вычислительные ресурсы, удаётся применением комбинирован-
ных RANS/LES методов, где течение в пограничном слое описывается ме-
тодами RANS с моделью турбулентности Спаларта-Алмараса [Spalart P.R., 
Allmaras S.R. A One-Equation Turbulence Model for Aerodynamic Flows // La 
Recherche Aerospatiale, 1994, № 1, p.5], а в ядре потока – с помощью LES. 
Течение в сверхзвуковом ВЗ предполагает торможение набегающего потока 
в системе косых и прямых скачков уплотнения, что создаёт необходимость 
использования монотонных разностных схем, обладающих высокой схем-
ной вязкостью. Сумма схемной вязкости и вязкости подсеточной модели 
турбулентности методов LES может оказаться слишком большой, что при-
ведет к неверному моделированию течения. В качестве выхода можно ис-
пользовать нелинейные монотонные схемы высокого порядка, на основе 
которых может быть создан метод Implicit LES (ILES) – вариант метода 
LES с неявной подсеточной вязкостью, где схемная вязкость выполняет её 
функцию. 
 В настоящей работе для проведения расчетов был выбран комбиниро-
ванный RANS/ILES-метод высокого разрешения [11], который зарекомен-
довал себя в задачах моделирования сверхзвуковых ВЗ, в том числе неста-
ционарных режимов работы, включая помпаж [12], и других сложных 
сверхзвуковых течений со сложной структурой скачков уплотнения [13]. 
 Было исследовано течение в сверхзвуковом ВЗ смешенного сжатия с 
прямоугольным поперечным сечением с системой слива пограничного слоя, 
геометрия которого соответствовала исследованному экспериментально в 
[10]. Поверхность сверхзвукового торможения состоит из трёх плоских 
клиньев. Входное сечение ВЗ – квадрат со стороной H=0.1 м, выходное се-
чение прямоугольное. Для расчета характеристик ВЗ параметры течения 
измерялись в том же сечении, где в эксперименте были расположены изме-
рительные гребенки. 
 Расчеты проводились на структурированной гексаэдральной много-
блочной сетке (рис.1). Количество ячеек по ширине ВЗ составило 66, по вы-
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соте – 80, по длине – 430. Суммарное число ячеек – примерно 4.5млн. Сече-
ние X/H=7, в котором измерялись параметры течения для определения ха-
рактеристик ВЗ и для которого имеются экспериментальные данные, отме-
чено на рис.1 толстой линией с засечками. 

 
Рис.1. Продольное сечение расчетной сетки. 

 
 На входных границах расчетной области фиксировались все параметры 
течения. Для однородного потока с M=2 взяты параметры из эксперимента 
[10]: P=31 кПа, T=178 K, U=535 м/с. При указанных условиях число Рей-
нольдса по высоте входа ВЗ Re=2.7×106. На наружной выходной границе 
установлено граничное условие экстраполяции. На выходе из основного ка-
нала ВЗ и системы слива пограничного слоя фиксировалось статическое 
давление с возможностью втекания в расчетную область. Дросселирование 
осуществлялось изменением давления на выходе из ВЗ. 
 Для выбора наиболее эффективного варианта RANS/ILES-метода для 
однородного набегающего потока были проведены расчеты с использова-
нием не только оригинального RANS/ILES-метода [11], но и его модифика-
ции [14]. В первом случае переключение между RANS и ILES областями 
происходит в зависимости только от размера ячейки и её расстояния до 
стенки, модифицируется расстояние в диссипативном члене уравнения мо-
дели турбулентности [Spalart P.R., Allmaras S.R. A One-Equation Turbulence 
Model for Aerodynamic Flows // La Recherche Aerospatiale, 1994, № 1, p.5.]: 

 dILES = d  при  d ≤ CILES×ΔMAX ,    dILES = 106×H   при   d > CILES×ΔMAX .  (1) 

В выражении (1) dILES – модифицированное расстояние в диссипативном 
члене модели турбулентности, d – фактическое расстояние от центра ячейки 
до стенки, CILES=0.65, ΔMAX – максимальный размер ячейки, H – характерная 
величина, к которой отнесены все размеры. Во втором варианте [14] к гео-
метрическому условию добавилась зависимость от параметров течения, 
аналогично методу IDDES [15]: 

 dILES = max(dΔ, df),  (2) 

 dΔ = d   при   d ≤ CILES×ΔMAX ,    dΔ = 106×H   при   d > CILES×ΔMAX ,  (3) 

 df = d×fd   при   fd ≥ fdmin ,    df = 106×H   при   fd < fdmin ,  (4) 
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 fd = max(fdt, fb) × (1+fe×Ψ),  (5) 

 fdt = th((Cdt×rdt)
3).  (6) 

В выражениях (2)–(6)  fb, fe, Ψ, rdt совпадают с аналогичными в методе IDDES 
[15], dILES, d, ΔMAX и H – аналогичны (1), CILES=1, fdmin=0.02, Cdt=8. По сравне-
нию с экспериментом расход воздуха на вертикальном участке дроссельной 
характеристики отличается на 1%  для расчета исходным методом и на 
0.3%  для расчета модифицированным методом. Большая разница для ис-
ходного RANS/ILES-метода объясняется несоответствием эксперименту по 
положению замыкающего прямого скачка уплотнения: исследованный ВЗ 
работал как ВЗ внешнего сжатия, а не смешенного, т.е. замыкающий пря-
мой скачок был не внутри канала ВЗ, а снаружи, что показано на мгновен-
ном поле числа Маха на рис.2а. 

а)  б)  

в)  г)  

Рис.2. Мгновенные поля параметров течения: число Маха, а) исходный RANS/ILES-
метод, б) модифицированный RANS/ILES-метод; отношение турбулентной вяз-
кости к ламинарной в) исходный RANS/ILES-метод, г) модифицированный 
RANS/ILES-метод. 

 

 С модифицированным RANS/ILES-методом прямой скачок установился 
внутри ВЗ перед «горлом» (рис.2б), что уменьшило перетекание воздуха че-
рез край обечайки в 2.5 раза и увеличило пульсации статического давления в 
выходном сечении на 10–15% за счет взаимодействия скачка с системой 
слива пограничного слоя. На рис.2в,г для большей наглядности принята ус-
ловная граница раздела RANS и ILES областей, отношение турбулентной 
вязкости к ламинарной, равное 50, границы черных областей примерно со-
ответствуют RANS-областям. Большая высота RANS-области в расчёте с 
модифицированным методом [14] привела к правильному описанию погра-
ничного слоя на клине, он стал толще, что видно на рис.2б. Представленные 
в статье результаты получены с использованием данной модификации метода. 
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 Было исследовано 5 вариантов набегающего потока. Первый, исход-
ный, соответствующий стендовым испытаниям [10], с температурой T= 
=178 K и M=2. Вариант №2 имел такие же скорость и статическое давление, 
но статическая температура во всём потоке была увеличена на ΔT=5 K, что 
соответствовало M=1.97. В вариантах №3 и №4 статическая температура 
была повышена в вертикальной половине входного сечения на ΔT=10 K и 
ΔT=15 K соответственно, средние по сечению числа Маха составили Mср= 
=1.97 и Mср=1.96. В варианте №5 ΔT=20 K область нагретого воздуха имела 
ширину 0.25H и располагалась на расстоянии от боковой стенки 0.25H, 
среднее число Маха: Mср=1.97. Таким образом, в трёх вариантах Mср=1.97. 
 

3. Влияние неоднородности течения на характеристики ВЗ 
 Для однородного набегающего потока с M=2 в расчете получено удов-
летворительное совпадение с результатами эксперимента по дроссельной 
характеристике ВЗ (рис.3а) и пульсациям статического давления на выходе 
(рис.3б): на вертикальной части ветви дроссельной характеристики (сверх-
критические режимы работы сверхзвукового ВЗ) коэффициент расхода φ 
отличается меньше чем на 0.35%, наибольшее отличие коэффициента σ (на 
2.1%) на границе устойчивой работы (критическая точка дроссельной ха-
рактеристики), при этом величина, определяющая запас устойчивости рабо-
ты ВЗ – приведенный расход воздуха, в расчете меньше на 0.3%. Пульсации 
статического давления на границе устойчивой работы (ГУР) получены 
больше на 20.8%, p'/P0=5.62% против p'/P0=4.65% в эксперименте, где P0 – 
полное давление в набегающем потоке. Такая разница обусловлена тем, что 
в расчёте пульсации рассчитаны как среднее по сечению, в эксперименте 
результаты получены по двум датчикам давления на стенках, точное распо-
ложение которых не указано. 

а)           б)   

Рис.3. а) Дроссельные характеристики ВЗ, б) зависимость пульсаций давления в вы-
ходном сечении от коэффициента расхода: 1 – вариант №1, 2 – вариант №2,  

             3 – вариант №3, 4 – вариант №4, 5 – вариант №5, 6 – экспериментальные дан-
ные для варианта №1. P0 – полное давление в набегающем потоке. 
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 Дроссельные характеристики, полученные для вариантов набегающего 
потока №2, 3 и 4, соответствуют ожидаемым при снижении числа Маха на-
бегающего потока: уменьшается расход воздуха при увеличении пикового 
значения σ. В варианте №5 максимальный уровень σ заметно меньше, чем в 
остальных. Причиной этого является наличие двух слоёв смешения в канале 
ВЗ, поэтому суммарные потери полного давления выше. Для трёх вариан-
тов с одинаковым средним числом Маха Mср=1.97 (№2, 3, 5) совпадает рас-
ход воздуха на вертикальных участках ветвей дроссельных характеристик, 
при этом наблюдается отличие по максимальному уровню σ. По сравнению 
с однородным потоком в варианте №3 коэффициент σ меньше на 0.5%, в 
№5  на 1.6%. 
 
4. Анализ пульсаций давления в канале ВЗ 
 В то время как при одинаковом Mср дроссельные характеристики на 
пологом участке ветви отличаются слабо, наблюдается разница в интенсив-
ности пульсаций давления в выходном сечении при одинаковом дроссели-
ровании, при начале помпажа разница достигает 2.85 раз (рис.3б) между 
однородным потоком и возмущенным, наличие неоднородности при равных 
Mср снижает интенсивность пульсаций давления на выходе. Обратная си-
туация при устойчивых режимах работы ВЗ: в «угловой точке» дроссельной 
№ 5 пульсации давления сильнее на 36%, чем в №2. 
 Для более детального изучения пульсаций давления при счёте в 29 
точках на стенках ВЗ записывались параметры течения, точки располага-
лись аналогично тому, как они были расположены в эксперименте [10] 
(рис.4): на боковой стенке, на клине торможения, на верхней и нижней 
стенках внутреннего канала ВЗ, в полости системы слива пограничного 
слоя. При вычислении спектров пульсаций давления использовался не весь 
набор данных сразу, спектры получены осреднением небольших реализа-
ций длиной 2048 шагов по времени с перекрытием соседних наполовину. 

 
Рис.4. Расположение датчиков давления на стенках канала ВЗ. 

 

 На рис.5 приведены значения уровня звукового давления (OASPL – 
Overall Sound Pressure Level), полученные в точках на стенках для всех ва-
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риантов набегающего потока в трёх режимах работы ВЗ: сверхкритическом 
(рис.5а), критическом (рис.5б) и докритическом – помпаже (рис.5в), для ко-
торых представлен подробный анализ пульсаций давления в канале ВЗ. 

а)  б)  в)  
Рис.5. Уровень звукового давления в точках при различных характерных режимах 

работы ВЗ: а) сверхкритический, б) критический, в) докритический. 1 – вари-
ант №1, 2 – вариант №2, 3 – вариант №3, 4 – вариант №4, 5 – вариант №5. 

 

 Для изучения сверхкритических режимов было выбрано такое дроссе-
лирование, когда в дозвуковом канале ВЗ не образуется псевдоскачок, ха-
рактерный для режима «зуд», поскольку на практике наиболее интересны 
устойчивые режимы работы с наибольшим допустимым коэффициентом σ 
при наличии некоторого запаса устойчивости работы. На сверхкритических 
режимах работы наибольшее различие в OASPL в зависимости от варианта 
набегающего потока наблюдается в горле и над полостью системы слива. 
Это вызвано иной структурой скачков уплотнения при нерасчетных внеш-
них условиях. Различие между собой у вариантов №2–5 не превышают 
10 дБ. Исключением являются точки №18–21, где пульсации давления на 
данной сетке и шаге по времени плохо разрешаются.  

а)  

б)  
Рис.6. Поля OASPL в продольном сечении в плоскости симметрии ВЗ (Z/H=0): 

а) – вариант №1, б) – вариант №5. 
 

 На полях OASPL в продольной плоскости симметрии ВЗ (рис.6) видно, 
что основным источником пульсаций давления являются скачки уплотне-
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ния на входе в ВЗ и скачки над полостью слива пограничного слоя, взаимо-
действующие с течением в ней. На рис.7 для всех исследованных вариантов 
набегающего потока на сверхкритических режимах показаны поля OASPL в 
продольном сечении Y/H=0.5, которые располагаются в непосредственной 
близости к кромкам системы слива пограничного слоя. Видно, что умень-
шение OASPL над задней кромкой системы слива на 2–3 дБ в области по-
вышенной температуры (Z/H<0) сопровождается усилением пульсаций в 
части потока с исходной температурой на 1 дБ. 

а)  

б)  

в)  

г)  

д)  
Рис.7. Поля OASPL в продольном сечении по середине высоты входа ВЗ (Y/H=0.5): а) – ва-

риант №1, б) – вариант №2, в) – вариант №3, г) – вариант №4, д) – вариант №5. 
 

 При анализе спектров пульсаций давления, полученных в точке №14, 
расположенной над полостью слива пограничного слоя (рис.8), видна прин-
ципиальная разница между расчетным и нерасчетным набегающими пото-
ками: при расчетном режиме ВЗ замыкающий прямой скачок взаимодейст-
вует со слоем смешения над полостью слива пограничного слоя у передней 
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кромки, и это взаимодействие приводит к значительному (до 20 дБ) росту 
интенсивности пульсаций на Sh = 0.6, 0.8 и 0.95 и появлению множества 
дискретных тонов на кратных частотах. 
 По сравнению со сверхкритическими режимами в «угловой» точке 
дроссельной характеристики OASPL над полостью слива в вариантах №2–5 
стал больше, чем у варианта №1 (рис.6б). При этом из-за наличия интенсив-
ного прямого скачка над полостью системы слива в дозвуковом диффузоре 
превышение OASPL по сравнению с другими вариантами у №1 выросло. С 
ростом дросселирования и перемещением вперед прямого скачка с задней 
кромки полости слива пограничного слоя изменилось течение в полости 
(рис.9). Неоднородность потока привела к нарушению работы системы сли-
ва, из-за чего уменьшились пульсации давления в ней. В вариантах №2–5 
появилась область повышенного уровня пульсаций давления у верхней стен-
ки, вызванная отрывом потока. Самый большой отрыв наблюдается для ва-
рианта №5 (рис.9б), в котором наибольший градиент температуры и два 
слоя смешения. 

 
Рис.8. Спектры пульсаций давления в точке расположения датчика №14, 

в сверхкритическом режиме: 1 – вариант №1, 2 – вариант №2,  
             3 – вариант №3, 4 – вариант №4, 5 – вариант №5. 

а)  

б)  

Рис.9. Поля OASPL в продольном сечении в плоскости симметрии ВЗ (Z/H=0): 
а) – вариант №1, б) – вариант №5. 
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 При дросселировании в спектрах в точке №14 (рис.10а) начинает пре-
обладать широкополосный турбулентный шум, особенно для вариантов с 
неоднородным потоком – датчик расположен в слое смешения. Для всех ва-
риантов наблюдается локальный подъём при Sh=0.6. Тем не менее, в спек-
тре варианта №1 осталось больше дискретных частот, в том числе на низ-
ких числах Струхаля. Существенная разница между набегающим потоком у 
варианта №1 и остальными сохранилась в полости системы слива, что вид-
но в спектрах в точке №28 (рис.10б), где в дискретных частотах разница 
достигает 25 дБ. 

а)  

б)  
Рис.10. Спектры пульсаций давления в точках расположения датчиков №14 (а) и 

№28 (б) на критическом режиме: 1 – вариант №1, 2 – вариант №2, 3 – ва-
риант №3, 4 – вариант №4, 5 – вариант №5. 

 При помпаже в канале ВЗ OASPL находится в пределах 160–175 дБ. 
(рис.5в) и слабо отличается при одинаковом Mср. Наибольшая разница име-
ет место между M=2 (рис.11а) и Mср=1.96 (рис.11б). Снаружи картина резко 
меняется по ходу течения. На первых двух клиньях торможения, до кото-
рых в цикле помпажа не доходит выбитый скачок, уровень пульсаций дав-
ления остается низким. В то же время в области, где перемещается выбитый 
скачок, уровень пульсаций давления превышает 180 дБ. 
 На рис.12 приведены спектры пульсаций давления в точке №7, распо-
ложенной на боковой стенке после системы слива, в них не использовалась 
технология разбиения сигнала на отрезки и осреднения спектров, что сде-
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лало слабо различимыми высокие частоты спектра, но позволило показать 
низкие частоты. Максимумы спектров на числах Струхаля Sh=0.0042–
0.0051, что соответствует частотам 22.5–27.3 Гц, обусловлены периодиче-
ским движением выбитого скачка уплотнения в процессе помпажа. Кроме 
них различимы 2–4 локальных максимума с кратными частотами. 

а)  

б)  
Рис.11. Поля OASPL в продольном сечении в плоскости симметрии ВЗ (Z/H=0): 

а) – вариант №1, M=2, б) – вариант №4, Mср=1.96. 
 

 
Рис.12. Спектры пульсаций давления в точке, соответствующей датчику №7 на 

помпажном режиме: 1 – вариант №1, 2 – вариант №2, 3 – вариант №3, 
4 – вариант №4, 5 – вариант №5. 

5. Заключение 
 С помощью модифицированного RANS/ILES-метода исследовано 
влияние неоднородного поля температуры в набегающем сверхзвуковом 
потоке на рабочие характеристики, уровень и спектральные характеристики 
пульсаций давления в сверхзвуковом ВЗ смешенного сжатия. 
 Установлено, что на критических и сверхкритических режимах наи-
больший уровень пульсаций давления (до 175 дБ) на стенках канала дости-
гается в горле и полости системы слива пограничного слоя. Полость слива 
пограничного слоя является источником пульсаций давления из-за возник-
новения над ней слоя смешения и его взаимодействия со скачками уплотне-
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ния и с задней кромкой полости системы слива. Полость слива генерирует 
интенсивное излучение с Sh=0.37, 0.55–0.6, 0.8, 1 (1980Гц, 2940–3205Гц, 
4275Гц, 5345Гц), а также на кратных им частотах и является основным ис-
точником пульсаций давления при расчетном числе Маха ВЗ M=2. Неодно-
родность течения на входе ВЗ изменяет режим работы ВЗ. На рассмотрен-
ных режимах это приводит к выходу замыкающего скачка наружу, что уст-
раняет взаимодействие скачка и системы слива пограничного слоя. Несмот-
ря на меньший уровень пульсаций вблизи системы слива, наличие неодно-
родности течения на входе в ВЗ повышает уровень пульсаций давления в 
выходном сечении до 40% по сравнению с однородным потоком. 
 При помпаже уровень пульсаций давления на стенках по всему каналу 
ВЗ составляет 160–175 дБ. На интенсивность пульсаций давления на стен-
ках в сверхзвуковой части ВЗ и вблизи системы слива в первую очередь 
влияет число Маха набегающего потока. В выходном сечении наблюдается 
зависимость от формы неоднородности, неравномерность поля температу-
ры снижает пульсации до 65% от пульсаций с однородным полем. Форма и 
уровень в спектрах пульсаций давления на помпаже сильно отличаются от 
критического и сверхкритического режимов. Основная часть энергии пуль-
саций давления сосредоточена в низкочастотных помпажных колебаниях 
при Sh≈0.0047 (25 Гц) и кратных частотах. Дискретные пики на высоких 
частотах, наблюдаемые на других режимах, отсутствуют. 
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