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Приводятся результаты расчетов отрывного течения, возникающего на боковой поверхности летательно-
го аппарата вследствие взаимодействия набегающего потока со струей маршевого двигателя в широких 
диапазонах изменения определяющих параметров: числа Маха потока и струи, числа Рейнольдса, степени 
нерасчетности, относительной температуры струи, толщины вязких слоев на срезе сопла и др. Расчеты 
проводятся с использованием полных уравнений Навье — Стокса. Исследуется динамика развития отрыв-
ного течения, приводятся зависимости газодинамических и геометрических параметров отрывной зоны от 
определяющих параметров задачи: М∞, Mа, Re∞, n, Ta∞, δa, δ∞. Установлено, что размеры отрывной области 
с увеличением n, δa, δ∞ и с уменьшением Ma, Ta∞ возрастают. С увеличением М∞ размеры отрывной области 
меняются немонотонно, достигая максимума при М∞ ≈ 1,5, а затем уменьшаются. При увеличении Re∞ 
длина отрывной области непрерывно возрастает, а высота меняется немонотонно. Давление pm в отрывной 
области с изменением параметров Ma, Ta∞, δa, δ∞ меняется слабо, а с увеличением М∞ и n — возрастает 
пропорционально значению ≈ n0,5М∞. С увеличением числа Re∞ монотонно уменьшается pm. В отрывных 
областях достаточно больших размеров давление и температура газа практически одинаковы везде, кроме 
окрестностей точек отрыва и смыкания струйных потоков. При малых значениях М∞ отрывную область в 
основном заполняет газ набегающего потока. С увеличением М∞ увеличивается поступление газа в отрыв-
ную область из струйного пограничного слоя, и при М∞ ≥ 3 газ струи становится доминирующей долей цир-
кулирующего в отрывной области газа. Догорание остатков горючего в отрывной области может вызвать 
повышение температуры прилегающей поверхности аппарата. 
Ключевые слова: струйное течение, выхлопной факел, боковой отрыв

Ссылка для цитирования: Мышенков В.И., Мышенкова Е.В. Численное исследование обте-
кания аппарата с работающим двигателем // Лесной вестник / Forestry Bulletin, 2017. Т. 21. № 2.  
С. 87–94. DOI: 10.18698/2542-1468-2017-2-87-94

Проблема обтекания набегающим потоком 
воздуха летательного аппарата (ЛА) с рабо-

тающим маршевым двигателем весьма важна и 
актуальна, поскольку в процессе движения ЛА 
происходит существенное расширение выхлоп-
ной струи двигателя, вызывающее отрыв тече-
ния на поверхности аппарата, которое приводит, 
особенно при движении под углом атаки, к из-
менению его аэродинамических и тепловых ха-
рактеристик и появлению момента сил. Актуаль-
ность и важность данной проблемы отмечалась 
еще в работах [1–7].

Настоящее численное моделирование задачи 
обтекания аппарата с истекающей выхлопной 
струей маршевого двигателя выполнено для 
случая двумерного ламинарного течения совер-
шенного газа на основе численного решения 
уравнений Навье — Стокса. В расчетах тепло-
физические характеристики газов струи и набе-
гающего потока принимались одинаковыми.

ЛА в своем движении начиная со старта прохо-
дит через три области с существенно различными 
режимами обтекания: на начальном участке тра-
ектории в плотных слоях атмосферы — область 
турбулентного режима, на средних и больших 
высотах — ламинарного и на очень больших 

высотах в разреженной атмосфере — область 
свободно-молекулярного режима. Настоящее 
исследование ламинарного обтекания аппарата 
охватывает часть трубки его траектории и, следо-
вательно, является важным, актуальным и имеет 
большое практическое значение. 

Настоящая работа является продолжением рабо-
ты [8], где подробно излагаются постановка задачи, 
метод ее решения, сравнение результатов расчетов 
с экспериментальными данными и другие мето-
дические элементы, поэтому указанные вопросы 
здесь не рассматриваются. В работе [8] подробно 
исследована динамика изменения отрыва потока 
у поверхности ЛА в зависимости от числа Маха 
набегающего потока и степени нерасчетности вы-
хлопной струи. В настоящей же работе приводятся 
результаты исследования влияния на процесс об-
текания аппарата и формирования отрыва течения 
у его поверхности других, не рассмотренных в [8], 
критериев и параметров подобия.

Результаты параметрических 
исследований

Численное исследование задачи обтекания 
потоком воздуха ЛА с работающим маршевым 
двигателем проведено в широких диапазонах 
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значений определяющих параметров: числа 
Маха выхлопной струи Ma, числа Рейнольдса 
Re∞, относительной температуры газа Ta∞ = Ta/T∞ 
струи — 1 и набегающего потока — 8, показате-
лий адиабаты γ∞ = γa = 1,4, T∞ = 300 K, и различ-
ной толщине вязких слоев на входе в расчетную 
область (δ∞) и на срезе сопла (δa). Здесь и далее 
нижние индексы ∞ и а у переменных обознача-
ют параметры течения в набегающем потоке и в 
струе на срезе сопла соответственно.

Расчеты проведены конечно-разностным ме-
тодом расщепления [9] на существенно нерав-
номерных сетках, чтобы получить решение для 
возможно максимального числа Рейнольдса. Ис-
пользуемый вариант разностной схемы и решае-
мая система уравнений приведены в работе [10].

Исследовали особенности обтекания ЛА при 
работающем маршевом двигателе, изучали воз-

никновение и динамику развития отрывного 
течения, изменения распределения давления и 
равновесной температуры стенки T* на поверх-
ности аппарата. Координаты точек отрыва тече-
ния определяли по изменению знака напряжения 
трения, которое аппроксимировали конечными 
разностями со вторым порядком точности. Так-
же со вторым порядком точности аппроксими-
ровали тепловой поток к поверхности тела при 
определении T*.

Типичная картина течения, возникающая при 
полете ЛА с работающим маршевым двигателем 
начиная с некоторой высоты (т. е. при значениях 
нерасчетности n = pa/p∞ > 1), схематически пред-
ставлена на рис. 1. У поверхности ЛА образуют-
ся области отрыва потока с возвратным течением 
и почти постоянным давлением, большим поло-
жительным градиентом давления в окрестности 
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Рис. 1. Картина отрывного течения у поверхности ЛА при M∞ = 4, Ma = 2, n = 50, Re∞ = 2⋅104

Fig. 1. The picture of the separation flow around the aircraft at M∞ = 4, Ma = 2, n = 50, Re∞ = 2⋅104

Рис. 2. Влияние Мa: a — на распределение давления p и равновесной температуры T* по поверхности цилиндра;  
б — на давление «плато» pm и размеры отрывной зоны l и h

Fig. 2. The effect of the Мa number on: a — the pressure distribution p and the equilibrium temperature T* on the cylinder 
surface, b — the «plateau» pressure pm and the separation zone sizes l and h
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точки отрыва и наличием λ-образного скачка при 
сверхзвуковой скорости набегающего потока. 

Рассматриваемая задача обтекания ЛА с рабо-
тающим маршевым двигателем физически экви-
валентна задаче обтекания цилиндра с коничес-
ким стабилизатором (тормозной «юбкой») или 
плоской задаче обтекания ступеньки. Пользуясь 
этой аналогией, на основании имеющихся экс-
периментальных данных обтекания, например, 
цилиндра с коническим стабилизатором, можно 
заранее предсказать некоторые качественные ре-
зультаты влияния различных факторов на карти-
ну течения и отрывную зону исследуемой зада-
чи. Например, зная, что увеличение Ma вызывает 
уменьшение угла разворота струи и удлинение 
ее бочкообразной структуры (это эквивалентно 
уменьшению угла конического стабилизатора), 
можно предсказать уменьшение отрывной об-
ласти и давления в ней с увеличением Ma.

Влияние числа Маха струи Ma на структуру и 
параметры течения исследовалось для постоян-
ных значений М∞ = 4, Re∞ = 2 · 104, n = 50, Ta∞ = 1 
при изменении Ma в диапазоне 2 ≤ Ma ≤ 6. Характер 
распределения давления на боковой поверхности 
тела, как показывают расчеты, для разных Ma при-
мерно одини и те же (рис. 2, а). С увеличением Ma 
наблюдается лишь деформация (смещение по оси 
x) кривых давления, уменьшение давления перед 
точкой отрыва и некоторое изменение давления в 
отрывной зоне (небольшое уменьшение давления 
«плато» pm). Градиент давления в окрестности 
точки отрыва при этом несколько увеличивается, 

а размеры отрывной области — длина l и высота 
h уменьшаются (рис. 2, б).

Распределение равновесной температуры 
стенки T* на поверхности ЛА (рис. 2, а), при раз-
ных Ma равномерно, только с началол резкого 
изменения T* с увеличением Ma смещается в на-
правлении к кормовой части тела, т. е. происходит 
сокращение отрывной зоны. Значение T* до точек 
отрыва одинаково при всех Ma, а в отрывной зоне 
с увеличением Ma несколько возрастает, что сви-
детельствует о сокращении количества поступа-
ющего в отрывную область газа из струйного те-
чения вследствие уменьшения угла разворота.

Поскольку воздействие вязкости является од-
ним из главных факторов, обусловливающих об-
разование отрыва потока, интересно рассмотреть 
влияние Re∞ на картину обтекания аппарата. Такое 
исследование, проведенное при изменении числа 
Рейнольдса в диапазоне 2 · 102 ≤ Re∞ ≤ 2 · 104 при 
постоянных значениях остальных параметров по-
добия Ma = 2, М∞ = 4, n = 50, Ta∞ = 1, показало 
его сильное влияние на течение. С уменьшением 
Re∞ на поверхности тела у левой границы области 
счета образуется усиливающийся пик давления 
(рис. 3, а, цифры 1, 2, 3 и 1′, 2′, 3′ у кривых со-
ответствуют Re∞, равному 2 · 102, 2 · 103, 2 · 104), 
возникающий в силу недостаточно корректного 
задания на границе вязкого слоя постоянной тол-
щины с одинаковым распределением скорости. 

Далее по образующей цилиндра возникает 
область минимального давления на теле, за ко-
торой давление вновь повышается, приводя к 

Рис. 3. Влияние Re∞: a — на распределение давления p и равновесной температуры T* по боковой поверхности 
цилиндра; б — на давление «плато» pm и размеры отрывной зоны l и h

Fig. 3. The effect of the Re∞ number on: a) the pressure distribution p and the equilibrium temperature T* on the surface of 
the cylinder, b — the «plateau» pressure pm and the separation zone sizes l and h
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отрыву потока непосредственно перед истекаю-
щей струей. Положительный градиент давления, 
вызывающий отрыв потока, и давление в отрыв-
ной зоне при этом увеличиваются (рис. 3). Пе-
рераспределение давления с уменьшением числа 
Re∞ приводит к уменьшению размеров области 
отрыва. Зависимость длины области отрыва от 
Re∞ имеет почти логарифмический характер. 
Согласно расчетным данным, отрывная область 

перед истекающей струей, в отличие от отрыв-
ной области для случая обтекания ступень-
ки, с уменьшением Re∞ должна исчезнуть при  
Re∞ ≈ 102. Это объясняется недостаточным по-
вышением grad p перед струей с уменьшени-
ем Re∞ из-за понижения угла разворота струи 
вследствие гибкости ее границы. Максимальная 
высота области отрыва с изменением Re∞ ме-
няется немонотонно — достигает максимума 
при Re∞ ≈ 3 ∙ 103 и становится равной нулю при  
Re∞ ≈ 102. При больших значениях Re∞, когда об-
разуются большие отрывные области, распреде-
ление давления в зоне отрыва имеет характерные 
«полки» с постоянным давлением на большей 
части отрывной зоны. С уменьшением Re∞ раз-
меры «полки» давления, как и размеры области 
отрыва, сокращаются, и при Re∞ ≈ 2 ∙ 102 «полка» 
давления пропадает. Давление поперек области 
отрыва везде, кроме окрестностей точки отрыва 
и кормовой части тела, практически постоянно.

Равновессная температура T* вдоль цилиндри-
ческой поверхности тела распределяется моно-
тонно и резко падает сразу же после точки отры-
ва (см. рис. 3, а). Изменение T* до точки отрыва 
идет плавно и обусловливается ростом толщины 
пограничного слоя обтекающего потока. Резкое 
снижение T* в области отрыва вызвано притоком 
туда охлажденного газа от истекающей струи 
(из-за ее расширения). С уменьшением Re∞ зна-
чение T* перед точкой отрыва понижается благо-
даря утолщению вязкого пристеночного слоя, а в 
отрывной зоне увеличивается из-за сокращения 

Рис. 4. Влияние Ta∞: a — на распределение давления p и равновесной температуры T* по боковой поверхности ци-
линдра; б — на давление «плато» pm и размеры отрывной зоны l и h 

Fig. 4. The effect of the of Ta∞ on: a — the pressure distribution p and the equilibrium temperature T∗ on the surface of the 
cylinder; b — the «plateau» pressure pm and the separation zone sizes l and h
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Рис. 5. Изменение с M∞ равновесной температуры 
стенки в зоне отрыва

Fig. 5. Effect of M∞ on equilibrium wall temperature in 
the separation zone
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размеров области отрыва и снижения притока 
холодного газа струи.

В связи с обнаружением резкого уменьшения 
T* в области отрыва, свидетельствующего о при-
токе туда охлажденного газа расширяющегося 
струйного течения, были проведены исследова-
ния влияния относительной температуры газа 
струи Ta∞ = Ta/T∞ на параметры отрывного течения 
при Ma = 2, М∞ = 4, Re∞ = 2 · 104, n = 50 для Ta∞ = 1 
и Ta∞ = 8 (т. е. при T∞ = 300 K Ta = 300 K и 2400 K.

Как показали расчеты, изменение относитель-
ной температуры струи Ta∞ оказывает на картину 
обтекания аппарата воздействие, аналогичное 
воздействию изменения Ma. Это нетрудно было 
предвидеть, поскольку увеличение Ta∞ вызывает 
возрастание деформации границы струи вследс-
твие снижения ее плотности, что приводит к 
уменьшению угла расширения струи под воз-
действием набегающего потока. 

С увеличением Ta∞, как и с увеличением Ma, 
деформируется функция распределения давле-
ния на поверхности тела (рис. 4, а), уменьшают-
ся размеры l и h области отрыва, давление в ней 
понижается (рис. 4, б), а значение T* в отрывной 
зоне увеличивается (см. рис. 4, а, цифры 1, 2 и 1′, 
2′ у кривых соответствуют Ta∞ = 1 и Ta∞ = 8). При 
этом повышение T* в области отрыва при уве-
личении Ta∞ оказывается значительно бόльшим, 
чем при увеличении Ma. Данный факт доказыва-
ет, что величина T* в отрывной зоне определяет-
ся в основном притоком газа струи, который там 
и циркулирует.

При обтекании ЛА на его поверхности благо-
даря торможению газа образуется пограничный 
слой с высокой температурой, близкой к T*. В 
точке отрыва течения этот нагретый слой газа 
отрывается от стенки и не попадает в отрывную 
область. Поэтому температура газа в отрывной 
области оказывается значительно меньше сред-
него значения T* перед отрывом пограничного 
слоя и статической температуры набегающего 

течения. Следовательно, отрывную область в 
основном заполняет холодный газ из струйного 
пограничного слоя (рис. 5). Это подтверждают 
данные распределения статической температу-
ры в отрывной зоне (рис. 6). Таким образом, в 
отрывную область в значительном количестве 
попадает газ из выхлопной струи, перемешива-
ется с воздухом и догорает.

Исходя из физических соображений ясно, 
что состав газа, заполняющего область отрыва, 
определяется соотношением значений кинети-
ческой энергии оторвавшегося пограничного 
слоя обтекающего потока и пограничного слоя 
выхлопной струи в области их взаимодействия 
в кормовой части аппарата, где происходит раз-
деление течений и окончательное формирова-
ние области отрыва, а также диффузией газов. 
В результате в отрывную область, очевидно, 
поступает газ, имеющий меньшую кинети-
ческую энергию. При малых значениях числа 
Маха набегающего потока, когда энергия отры-
вающегося пограничного слоя меньше кинети-
ческой энергии пограничного слоя выхлопной 
струи, отрывную область заполняет газ набега-
ющего потока, а температура в отрывной зоне 
оказывается близкой к полной температуре 
внешнего течения (см. рис. 6). С возрастанием 
М∞ повышается кинетическая энергия струек 
тока пограничного слоя обтекающего потока, 
и увеличивается поступление в область отрыва 
холодного газа выхлопной струи, что вызыва-
ет понижение температуры в области отрыва  
(см. рис. 5). При М∞ ≥ 3, как показали качест-
венные оценки по величинам равновесной тем-
пературы стенки, выхлопные газы струи состав-
ляют значительную часть газов, заполняющих 
отрывную область. Для более точной количес-
твенной оценки состава газа в отрывной об-
ласти необходимо решить уравнения Навье —  
Стокса совместно с уравнением концентрации 
для двухкомпонентной среды 

y

2

0
–12 –8 –4 0 x

Рис. 6. Распределение температуры в различных поперечных сечениях течения при M∞ = 4, Ma = 2, n = 50,  
Re∞ = 2 ⋅ 104, Ta∞ = 1

Fig. 6. Temperature distribution in different cross sections of the flow at M∞ = 4, Ma = 2, n = 50, Re∞ = 2 · 104, Ta∞ = 1
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Исследование влияния толщины δa вязкого 
слоя струи на срезе сопла, проведенное при из-
менении δa в диапазоне 0,04 ≤ δa ≤ 0,3 и посто-
янных значениях Mа = 2, М∞ = 4, Re∞= 2 · 104,  
n = 50, Ta∞ = 1, показало, что уменьшение δa оказы-
вает на отрывное течение такое же воздействие, 
как и увеличение Mа, поскольку оба эти фактора 
приводят к возрастанию кинетической энергии 
пристеночных струек тока струи. В результате 
снижается приток газа струи в отрывную зону, 
что приводит к смещению кривой распреде-
ления давления на боковой поверхности тела  
(рис. 7, а), понижению давления в отрывной 
зоне, сокращению ее размеров (рис. 7, б) и не-
большому повышению равновесной температу-
ры стенки в отрывной зоне (см. рис. 7, а, цифры 
1, 2, 3 и 1′, 2′, 3′ у кривых соответствуют значе-
ниям δa, равным 0,04, 0,18, 0,3).

С другой стороны, увеличение толщины вяз-
кого слоя на боковой поверхности тела δ∞ в диа-
пазоне 0,1 ≤ δ∞ ≤ 0,5 (на входной границе облас-
ти счета), как показали расчеты, проведенные 
при Ma = 2, М∞ = 4, Re∞= 2·104, n = 50, Ta∞ = 1, 
приводит к снижению кинетической энергии в 
пристеночных струйках обтекающего потока. В 
результате возрастает приток газа набегающего 
потока в отрывную зону, вызывая соответствую-
щие изменения распределения давления, разме-
ров отрывной зоны и повышение равновесной 
температуры стенки в отрывной зоне (рис. 8, а 
цифры 1, 2, и 1′, 2′ у кривых соответствуют зна-
чениям δ∞, равным 0,2, 0,4).

Анализ полученных результатов показывает, 
что угол образующейся отрывной зоны при из-
менении определяющих параметров n, Ta∞, δa, δ∞ 
в исследованных диапазонах при Ma и М∞ > 2,  
n > 20 практически не изменяется или изменяет-
ся очень мало. Давление «плато» pm в отрывной 
зоне с изменением Ma, Ta∞, δa, δ∞ изменяется сла-
бо, а с увеличением М∞ и n возрастает пропорци-
онально величине ≈ n0,5М∞. Наибольшие измене-
ния отрывная зона претерпевает с увеличением 
Re∞. При этом угол наклона отрывной зоны и 
давление «плато» в ней монотонно уменьшают-
ся. Длина отрывной зоны в исследованных диа-
пазонах изменения определяющих параметров с 
увеличением М∞, n, lg(Re∞), δa, δ∞ и уменьшени-
ем Ma, Ta∞ возрастает почти линейно.

Выводы
1. На основе уравнений Навье — Стокса ис-

следовано возникновение и развитие отрыва 
обтекающего ЛА потока под действием струи 
маршевого двигателя. Исследование проведено 
в широких диапазонах определяющих парамет-
ров.

2. Установлено, что размеры отрывной об-
ласти с увеличением n, δa, δ∞ и с уменьшением 
Ma, Ta∞ возрастают. С увеличением М∞ размеры 
отрывной области изменяются немонотонно, до-
стигая максимума при М∞ ≈ 1,5, а затем умень-
шаются. При увеличении Re∞ длина отрывной 
области непрерывно возрастает, а высота изме-
няется немонотонно. 

Рис. 7. Влияние δa: a — на распределение давления p и равновесной температуры T* по поверхности цилиндра;  
б — на давление «плато» pm и размеры отрывной зоны l и h

Fig. 7. The effect of δa on: a — the pressure distribution p and the equilibrium temperature T* on the surface of the cylinder, 
b — the «plateau» pressure pm and the separation zone sizes l and h
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3. Угол возникающей отрывной области при 
изменении определяющих параметров в иссле-
дованных диапазонах при Ma > 2, М∞ > 2, n > 20 
практически не изменяется.

4. Давление pm в отрывной области с измене-
нием параметров Ma, Ta∞, δa, δ∞ изменяется слабо, 
а с увеличением М∞ и n возрастает пропорцио-
нально значению ≈ n0,5М∞. С увеличением Re∞ 
значение pm монотонно уменьшается.

5. Давление и температура газа в отрывной 
области достаточно большого размера практи-
чески одинаковы везде, кроме окрестностей то-
чек отрыва и смыкания струйных потоков.

6. При малых значениях числа М∞ отрывную 
область в основном заполняет газ набегающего 
потока. С увеличением М∞ увеличивается пос-
тупление в отрывную область газа из струйного 
пограничного слоя, и при М∞ ≥ 3 он становится 
доминирующей частью циркулирующего в от-
рывной области газа. Догорание остатков горю-
чего в отрывной области может вызвать повы-
шение температуры прилегающей поверхности 
аппарата. 
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COMPUTATIONAL RESEARCH OF FLOWING  
AROUND A VEHICLE WITH ENGINE-ON
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The results of numerical modelling of the separated flow over the side surface of an  aircraft due to the interaction of 
the outer air stream and the jet flow from the jet propulsion engine over a wide range of the defining parameters are 
described: Mach numbers of stream and jet flow, Reynolds numbers, the ratio of ambient pressure and the nozzle 
pressure, a relative jet temperature, thickness of viscous layers on the  nozzle exit, etc. All calculations have been 
carried out by using the complete set of Navier–Stokes equations. The dynamics of separated flow development 
has been investigated, the dependences of gasdynamic and geometrical properties of the separated zone on the 
problem parameters: М∞, Mа, Re∞, n, Ta∞, δa, δ∞ are described. It has been found that the size of the separation 
region increase with the growth of n, δa, δ∞ and with the reduction of Mа, Ta∞. With the growth of М∞ the size of 
the separation region reaches its maximum at М∞ ≈ 1.5 and then decreases. With increasing Re∞, the length of 
the separation region continuously increases, the height changes in a  non-monotonic way. The pressure pm in the 
separation region slightly depends on the following parameters: Mа, Ta∞, δa, δ∞, and with the increase of М∞ and n  
it increases in proportion to the value (n0,5×М∞). With the growth of the Re∞ number pm monotonically decreases. 
In sufficiently large separated areas the gas  pressure and its temperature are almost the same everywhere except in  
the points next to the separation and interaction of the jet flows. For small М∞ numbers  the gas flow of windstream 
largely fills the separation area. With the increase of М∞   the gas flow from the jet boundary layer increases in 
the separation region and at М∞ ≥ 3  it becomes a dominant gas part circulating in the gas separation region. The 
afterburning of fuel residues in the separation region can cause a rise in temperature adjacent surface of the device. 
For small numbers M∞ the detachable area is largely fills the gas flow. With the increase of M∞ the gas influx into 
the separation region from the jet boundary layer increases, and at M∞ ≥ 3 jet gas becomes a dominant part of the 
gas circulating in the separation region. The afterburning of remaining fuel in the separation region can result in  the 
temperature rise on the adjacent aircraft surface.
Keywords: jet flow, jet flame, side edge separation.
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