
ИПМ им.М.В.Келдыша РАН  •  Электронная библиотека

Препринты ИПМ  •  Препринт № 135 за 2019 г.

ISSN 2071-2898 (Print)
ISSN 2071-2901 (Online)

Борисов В.Е., Луцкий А.Е.,
Северин А.В.

Влияние возмущений
акустического типа на

трехмерное трансзвуковое
течение

Рекомендуемая форма библиографической ссылки:  Борисов В.Е., Луцкий А.Е., Северин А.В.
Влияние возмущений акустического типа на трехмерное трансзвуковое течение // Препринты
ИПМ им. М.В.Келдыша. 2019. № 135. 16 с. http://doi.org/10.20948/prepr-2019-135 
URL: http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135

http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://keldysh.ru/
http://library.keldysh.ru/
http://library.keldysh.ru/
http://library.keldysh.ru/
http://library.keldysh.ru/preprints/
http://library.keldysh.ru/preprints/
http://library.keldysh.ru/preprints/
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=3550
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=3550
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=3550
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=3550
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=3550
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=3550
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1179
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1179
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1179
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1179
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1179
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1179
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1186
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1186
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1186
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1186
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1186
http://library.keldysh.ru/author_page.asp?aid=1186
http://doi.org/10.20948/prepr-2019-135
http://library.keldysh.ru/preprint.asp?id=2019-135


 

 

О р д е н а  Л е н и н а  

ИНСТИТУТ ПРИКЛАДНОЙ МАТЕМАТИКИ 

имени М. В. Келдыша 

Р о с с и й с к о й  а к а д е м и и  н а у к  

 

 

 

 

 

 

 

 

В.Е. Борисов, А.Е. Луцкий, А.В. Северин  

 

 

Влияние возмущений акустического 

типа на трехмерное трансзвуковое 

течение 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Москва – 2019



 

 

В.E. Борисов, А.Е. Луцкий, А.В. Северин.  Влияние возмущений  

акустического типа на  трехмерное  трансзвуковое течение. 
 

Аннотация. Работа посвящена исследованию ряда вопросов, связанных с 

задачами трансзвукового обтекания аэрокосмических аппаратов. В трехмерной 

постановке исследовано влияние возмущений набегающего потока на 

параметры течения при М = 1.038. Рассмотрены режимы с различными углами 

падения плоской акустической волны.
1
 

Ключевые слова: трансзвуковое обтекание, область отрыва, замыкающий 

скачок, акустические возмущения 

V.E. Borisov, A.E. Lutsky, A.V. Severin. The influence of the acoustic type 

perturbations on three-dimensional transonic flow. 

Abstract. The work is devoted to the study of issues related to the problems of 

transonic flow around aerospace vehicles. In a three-dimensional formulation, the 

influence of freestream disturbances on the flow parameters at M = 1.038 is 

investigated. The modes with different angles of incidence of a plane acoustic wave 

are considered. 

Key words: transonic flow, separation region, closing jump, acoustic disturbances 
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Введение 

К настоящему времени выполнен большой объем исследований [1-10], 

посвященных перестройке течения при трансзвуковом обтекании различных 

аэрокосмических аппаратов. При сравнительно небольших (~ 0.01 – 0.05) 

изменениях числа Маха набегающего потока происходит существенное 

смещение ударной волны, замыкающей внутреннюю сверхзвуковую зону. 

Соответственно меняются размеры и положение области отрыва пограничного 

слоя. В ряде работ (например,  [11-13]) была выявлена роль нестационарных 

волновых процессов, обусловленных как внешними возмущениями 

набегающего потока, так и внутренними источниками акустических колебаний. 

Исследование влияния возмущений во входном потоке на параметры 

течения  при трансзвуковом обтекании  тел имеет большой теоретический и 

практический интерес, в частности, в отношении эксплуатации 

высокоскоростных самолетов. Этот интерес вызван, во-первых, 

распространением акустических волн или акустических шумов в атмосфере, а 

во-вторых, наличием акустического фона в камере аэродинамических труб  во 

время испытаний.  Многие авторы [14-20] изучали  влияние возмущений на 

пограничный слой. В частности, была проведена обширная работа по изучению 

влияния возмущений на изменение параметров пограничного слоя на плоской 

пластине и на клине в сверхзвуковом потоке. 

В предыдущей работе авторов [21] исследовались вопросы, связанные с 

перестройкой структуры решения в  диапазоне чисел Маха 1.038–1.095 при 

обтекании однородным потоком, а также были начаты исследования по анализу 

влияния акустических возмущений в набегающем потоке на характер обтекания 

модели. При этом расчеты проводились в двумерной постановке для 

фиксированного угла падения возмущений. Настоящая работа продолжает 

изучение процессов трансзвукового обтекания модели, исследования 

проводятся в трехмерной постановке и для различных углов падения 

возмущений.  

1. Основные уравнения и численный метод  

В качестве математической модели используется  система нестационарных 

осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса (URANS), в декартовой 

системе координат записываемая в виде: 
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Здесь q  – вектор консервативных переменных, f𝑗 и g𝑗 – векторы конвективных и 

диссипативных потоков соответственно. Здесь 𝜌 – плотность, 𝑢𝑗 – компоненты 
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Кронекера, E  – полная энергия турбулентного течения. Термодинамическое 

давление 𝑝 вычисляется по уравнению состояния совершенного газа: 
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Здесь pC  – коэффициент удельной теплоемкости газа при постоянном 

давлении. Pr  и Prt  – ламинарное и турбулентное числа Прандтля, для воздуха 

принимается Pr 0.72 , Pr 0.9t  . Молекулярная вязкость определяется 

следующей степенной зависимостью: 

0 0

,
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где 0.76s  , 0  – молекулярная вязкость при опорной температуре 0T .  

Величина t  обозначает добавочную турбулентную вязкость, которая 

определяется согласно модели турбулентности Спаларта–Аллмараса. 

Начальные и граничные условия ставятся стандартным образом [22]. Для  

моделирования акустических возмущений  [23] на входной границе на фоновое 

поле набегающего потока накладываются пульсационные значения в виде: 
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где , , ,u v p      – пульсации продольной и поперечной скорости, давления и 

плотности соответственно;   – угол распространения внешней волны; A  –            

амплитуда возмущения; t  – время; co ,sxk k  sinyk k    – компоненты 

волнового вектора, связанного с частотой 2 f   дисперсионным 

соотношением  coM 1sk    ; верхний (нижний) знак соответствует 

быстрой (медленной) акустической волне.  

Уравнения модели аппроксимируются по пространству с помощью метода 

конечных объемов со схемами реконструкции 2-го (TVD)  или 3-го (WENO3)  

порядка точности. Для вычисления невязких потоков на гранях расчетных 

ячеек используется обобщенный метод С.К. Годунова c точным римановским 

солвером [24].  Для аппроксимации уравнений по времени применяются явная 

и неявная схемы (на основе метода LU-SGS). Подробно используемый 

численный метод описан в работе [25]. 
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2. Модель надкалиберной головной части ракеты-носителя  

Геометрические параметры модели соответствуют данным из [21], 

схематично (без соблюдения масштабов) она представлена на рис. 1. 

Образующая модели имеет изломы в точках A–G, которые приводят к 

формированию ударных волн, областей отрыва, волн разрежения. За единицу 

длины взята величина 0.035L  м. 

На рис. 2 представлены различные ракурсы используемой расчетной 

области с выделением поверхности тела модели с помощью визуализации на 

ней поля давления для одного из расчетов. 

 

 

Рис. 1. Схематичный вид модели. 

 

 

Рис. 2. Расчетная область с выделением границы тела (различные ракурсы). 

 

Используемая для расчетов сетка являлась блочно-структурированной со 

сгущением у поверхности тела и содержала 10 960 000N   гексагональных 

ячеек.  
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3. Результаты расчетов 

Расчеты проводились с помощью разработанного авторами программного 

комплекса для моделирования трехмерных турбулентных течений вязкого 

сжимаемого газа в ИПМ им. М.В. Келдыша РАН на суперкомпьютере  К–60 с 

использованием 196 вычислительных ядер на задачу.  

Модель надкалиберной части ракеты-носителя во всех случаях обтекалась 

при числе Маха М=1.038, числе Рейнольдса 64.95 10  (
1L
) и нулевом угле 

атаки. 

На рис. 3 представлено распределение давления и градиента плотности в 

плоскости 0z   и полуплоскости 0, 0z y   соответственно  при отсутствии 

возмущений набегающего потока. Течение содержит головную ударную волну, 

замыкающий скачок, область разрежения за срезом CD над обратным конусом 

DE, висячий скачок над точкой присоединения, а также скачки уплотнения, 

обусловленные изломом образующей в точке F, образующие  λ–конфигурацию. 

 

 

 
Рис. 3. Распределение давления и градиента плотности в расчете  

без акустических возмущений. 
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После достижения квазистационарного режима обтекания на левой 

(входной) границе области по формуле (2) задавались возмущения 

акустического типа быстрой моды с параметрами 10  , 0.1A   и углом 

падения 0 ,5 ,10 ,15       в зависимости от серии расчетов. В условиях 

эксперимента размерная частота 11.86f   кГц. 

На рис. 4 и 5 в иллюстративных целях показаны изоповерхности давления  

0.9p   и 1.1 в расчете с нулевым углом падения возмущений и давление на 

поверхности тела при 15    соответственно. Для случая 0    на рис. 6 

представлено распределение давления и градиента плотности в плоскости 0z   

и полуплоскости 0, 0z y   соответственно. Сравнение рис. 3 и рис. 6 

показывает, что возмущения набегающего потока приводят к некоторому 

«размыванию» основных разрывов течения с общим сохранением их 

структуры. 

 На рис. 7 представлено распределение давления в плоскости 0z  для трех 

расчетов с углом падения возмущений 5 ,10 ,15      (слева направо). Видно, 

что качественно картина течения повторяет случай 0   , однако по 

очевидным соображениям теряет симметрию. Давление у поверхности тела при 

этом не претерпевает значительных изменений в сравнении с нулевым углом 

падения возмущений. 

 

 

 
Рис. 4. Изоповерхности поля давления 0.9p  и 1.1. 
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Рис. 5. Распределение давления на поверхности тела в расчете  

с акустическими возмущениями при 15   . 

 

 
Рис. 6. Распределение давления и градиента плотности в расчете  

с акустическими возмущениями при 0   . 
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Рис. 7. Распределение давления в расчетах  

с акустическими возмущениями при 5 ,10 ,15     . 

 

Отдельный интерес с физической точки зрения представляет 

распределение давления на поверхности модели в области отрыва, 

исследовавшееся, в частности, для различных чисел Маха в работе [23]. В 

рассматриваемой задаче течение имеет фиксированную точку отрыва С (рис. 1). 

Параметры течения в области отрыва во многом определяются свойствами 

пограничного слоя перед срезом CD.  На рис. 8 показано распределение 

коэффициента давления с наветренной стороны модели в центральном сечении 

для всех расчетных вариантов, при наличии возмущений бралось осредненное 

по времени значение. Усредненные по времени и углу значения коэффициента 

давления в сечении 6.25x   приведены в таблице 1.  В целом можно 

заключить, что наличие возмущений в потоке приводит к снижению 

коэффициента давления. В наибольшей степени это проявляется для нулевого 

угла падения акустической волны.  Зависимость от угла падения возмущений в 

диапазоне 5°–15° проявляется менее отчетливо. Отметим, однако, что данные 

результаты требуют дальнейшего уточнения, в частности на более подробных 

сетках.  
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Рис. 8.  Распределение коэффициента давления  

на поверхности модели в зоне CDE. 

 

Таблица 1 –Усредненные по времени и углу значения коэффициента давления 

в сечении 6.25x   

Вариант Cp 

Невозмущенный поток –0.431 

Угол 0° –0.454 

Угол 5° –0.443 

Угол 10° –0.445 

Угол 15° –0.446 
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Рис. 9.  Распределение давления в сечениях 6.25x  (слева) и 11.0x   (справа)    

в расчете без возмущений 

Для дополнительной оценки влияния возмущений и угла их падения на 

трехмерную картину течения около модели сравнивались поля давления в 

сечениях 6.25x  и 11.0x  . На рис. 9 представлены соответствующие 

распределения для обтекания без возмущений. На рис. 10 последовательно 

показано распределение давления для 6.25x    в расчетах с акустическими 

возмущениями при 0 ,5 ,10 ,15       (слева направо, сверху вниз). На рис. 11 – 

аналогичные распределения для сечения 11.0x  . Для обоих случаев, как и 

ожидалось, при ненулевом угле падения возмущений течение теряет 

осесимметричный характер, однако около тела влияние угла падения не столь 

существенно, что подтверждает сделанные ранее выводы. 

Заключение 

В работе проведено численное исследование трансзвукового обтекания 

модели  надкалиберной головной части ракеты-носителя с учетом 3-мерных 

возмущений набегающего потока. Расчеты выполнены в рамках модели 

нестационарных осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса с 

моделью турбулентности Спаларта–Аллмараса  для числа  Маха набегающего 

потока 1.038. Исследовано влияние возмущений акустического типа в 

набегающем потоке на параметры течения. Показано, что наличие возмущений 

в потоке приводит к снижению коэффициента давления на обратном конусе 

модели. В наибольшей степени это проявляется для нулевого угла падения 

акустической волны.  Зависимость от угла падения возмущений в диапазоне 

5°–15° проявляется менее отчетливо.  Дальнейшие исследования должны быть 

направлены на уточнение полученных в работе результатов. 
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Рис. 10.  Распределение давления в сечении 6.25x   в расчетах 

с акустическими возмущениями при 0 ,5 ,10 ,15      . 
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Рис. 11.  Распределение давления в сечении 11.0x   в расчетах с акустическими 

возмущениями при 0 ,5 ,10 ,15      . 
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