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Введение  
В окружающем нас мире регулярно происходит обтекание потоками газа тел различной 

формы. При этом в потоке газа могут возникать сложные взаимосвязанные процессы, такие как 

торможение части газа вблизи поверхности тела, теплообмен как внутри потока, так и с 

омываемым твердым телом и т.д. 

Известно, что интенсивность теплообмена между газом и омываемой поверхностью 

пропорциональна величине температурного напора между ними. При движении газа с 

небольшой скоростью эта величина равна разности между температурой потока и температурой 

стенки. В случае же движения газа с большими дозвуковыми и сверхзвуковыми скоростями эта 

величина равна разности между температурой восстановления (температурой газа на 

поверхности стенки) и температурой стенки. 

Поскольку газ непосредственно у стенки полностью заторможен, то в идеальном случае 

(при значении критерия Прандтля Pr = 1 и отсутствии теплообмена через стенку) температура 

газа на поверхности может быть равна температуре торможения. Однако в реальных условиях 

процесс перехода механической энергии в тепловую сопровождается обменом теплотой и 

работой между смежными слоями газа. Этот обмен будет иметь место и в том случае, когда 

стенка теплоизолирована и теплоотдача между ней и газом отсутствует. 
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При течении реального газа его часть, расположенная вблизи теплоизолированной 

стенки, будет иметь температуру, в общем случае отличную от температуры торможения. 

Такую же температуру будет иметь и теплоизолированное тело, находящееся в потоке 

сжимаемого газа (скачок температуры, как и скачок скорости, может иметь место на границе 

раздела «твердое тело – газ» только в сильноразреженном газе). Эту температуру называют 

температурой теплоизолированной стенки или температурой восстановления на стенке (см. [1]) 

и для газа с постоянной теплоемкостью она определяется одной из формул  
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* ТТТTr W −−= – коэффициент восстановления температуры,   0W  - скорость 

потока,   pC  - изобарная теплоемкость,   0T  - статическая (термодинамическая) температура 

потока газа,   ( )po CWТT 22
0

*
0 +=  - температура торможения газа (полная температура газа),   k - 

показатель адиабаты,   ЗВ0 aWM =  - число Маха,   ЗВa - местная скорость звука,   крaW0=λ  

- приведенная скорость,   акр - критическая скорость. 

Коэффициент восстановления температуры r показывает долю кинетической энергии, 

которая перешла в теплоту на стенке. Его значение может быть как меньше, так и больше 

единицы. В работе [2] показано, что при обтекании теплоизолированной пластинки потоком 

сжимаемого газа возле стенки происходит искривление эпюры температуры торможения 

(восстановления), причем форма и величина искривления зависят от значения критерия 

Прандтля 

0

0Pr
λ

µ pC
= , 

где 0µ  - коэффициент кинематической вязкости газа; 0λ  - коэффициент теплопроводности газа. 

На рис. 1 показана зависимость безразмерной температуры ( ) ( )0
*

00
* TTTT −−=Θ  от 

δη y=  при обтекании теплоизолированной пластины потоком сжимаемого газа (по данным 

[2]). При этом T* - текущая температура торможения (восстановления) газа, y - координата 

поперек потока, δ  - толщина пограничного слоя. 

На теплоизолированной стенке выполняются условия *
W

* TT =   и r=Θ . 
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Рисунок 1 - Распределение по сечению пограничного слоя безразмерной температуры 

торможения при течении сжимаемого газа (по данным [2]) 

 

Известно, что момент импульса возле стенки в потоке сжимаемого газа за счет работы 

сил трения переходит в теплоту, которая отводится за счет механизмов теплопроводности. При 

равенстве количества теплоты, подводимой за счет работы сил трения, количеству теплоты, 

которая может быть отведена от стенки механизмами теплопроводности при данной 

температуре (что соответствует значению критерия Прандтля равного единице) никаких 

особенностей нет и коэффициент восстановления температуры r = 1. Если интенсивность 

выделения теплоты за счет работы сил трения преобладает над интенсивностью отвода теплоты 

в газ механизмами теплопроводности при данной температуре, то Pr > 1 и, соответственно, r > 1. 

Если преобладает отвод теплоты, тогда Pr < 1 и r < 1. 

1  Газодинам ическая температурная стратификация  
Специфическое распределение эпюры температуры торможения в пограничном слое 

сжимаемого газа (воздуха) при обтекании тонкой пластины было отмечено в работе Эккерта и 

Древитца [3] (см. рис. 2). Параметр S можно представить в виде 
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а относительная поперечная координата определена как  

Re
2x
y

=η , 

где x, y – координаты вдоль и поперек пластины,   ( ) 000   Re µρxW=  – число Рейнольдса, 

определенное по параметрам набегающего потока и координате x,   0ρ  - плотность потока газа. 

На поверхности пластины (при y =0) значение параметра 1−= rS . 

 

 
 

Рисунок 2 - Изменение параметра S в пограничном слое сжимаемого газа на тонкой пластине, 

[3] 

 

На использовании этого эффекта основан способ температурной стратификации в 

сверхзвуковом потоке газа, предложенный Леонтьевым Александром Ивановичем в 1996 году. 

Им же было предложено устройство для реализации этого способа (см. рис. 3), получившее 

название трубы Леонтьева (ТЛ) [4, 5]. 
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1 – ресивер, 2 –дозвуковой канал, 3 – сверхзвуковое сопло, 4 – сверхзвуковой канал, 5 – 

сверхзвуковой диффузор. 

Рисунок 3 - Схема устройства для газодинамической температурной стратификации, [5] 

 

Предельные (максимальные) оценки возможного увеличения температуры торможения 

потоков в ТЛ рассмотрены в работах [6, 7]. 

В работе [8] была предложена методика расчета температурной стратификации газа на 

базе одномерных уравнений газовой динамики. Однако приведенная там методика получена для 

идеального газа и стенки с нулевой толщиной и термическим сопротивлением. Вопросы 

влияния формы канала, толщины стенки и ее термического сопротивления рассмотрены в 

работе [9]. В работах [10, 11] выполнена верификация данной методики, показавшая 

необходимость ее модернизации. С учетом данных об интенсификации теплообмена на 

начальном участке (см. работы [1, 12]) и влияния продольного градиента давления и продольной 

теплопроводности (см. работу [1]) была выполнена модификация расчетной методики и ее 

верификация по данным, полученным на природном газе [13]. 

В работах [14-18] было рассмотрено влияние различных факторов на величину 

газодинамической температурной стратификации и показано, что наибольшее влияние на 

эффективность работы устройства газодинамической температурной стратификации газа (трубы 

Леонтьева) оказывает величина коэффициента восстановления температуры r. 

В наиболее общем случае коэффициент восстановления температуры зависит от 

физических свойств потока, режима течения, геометрической формы и особенностей 

обтекаемой поверхности. При обтекании газом тела заданной формы он является функцией пяти 

переменных: числа Прандтля, числа Прандтля турбулентного, показателя адиабаты, чисел 

Рейнольдса и Маха [19]. 
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2  Введение  понятия коэффициента  восстановления 

температу ры  
Первые упоминания о том, что поверхность теплоизолированной стенки имеет 

температуру, отличную от температуры торможения потока сжимаемого газа, появились после 

работы Польгаузена [20] в 20-х годах XX века. 

Интересные результаты были опубликованы Эккертом и Вайсом [21] в 1940 году, когда 

они измерили коэффициент восстановления температуры r при поперечном обтекании 

цилиндра. 

В 40-е годы для описания безразмерной температуры в пограничном слое и на 

поверхности стенки использовался параметр, обычно обозначаемый как S. Спустя 10-15 лет для 

описания температуры теплоизолированной стенки стал использоваться коэффициент 

восстановления температуры r, связанный с параметром S соотношением 

0
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−
−
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По определению коэффициент восстановления температуры показывает долю 

кинетической энергии, которая перешла в теплоту на стенке. 

Данные работы [21] об изменении параметра S (и пересчет на r) по поверхности 

цилиндра (в зависимости от угла по обводу цилиндра) представлены на  рисунке 4. 

Из данных, представленных на рис. 4, видно, что по мере приближения к задней лобовой 

точке наблюдалось существенное уменьшение коэффициента восстановления температуры 

вплоть до отрицательных значений. Это значит, что температура поверхности цилиндра на 

подветренной стороне может быть ниже термодинамической температуры набегающего потока. 

В дальнейшем в работе Киросака [22] было отмечено существенное влияние на 

стратификацию энергии генерируемых акустических волн, особенно в области резонанса с 

отрывом вихрей от поверхности цилиндра. 
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Рисунок 4 - Значение параметра S и коэффициента восстановления температуры r на 

поверхности цилиндра, обтекаемого потоком сжимаемого газа, [21] 

 

3  Исследование  значения  коэффициента восстановления 

тем перату ры  на  непроницаемой поверх ности  
Опыты показывают, что значения коэффициента восстановления температуры при 

турбулентном обтекании конуса с нулевым углом атаки  почти не отличаются от его значений, 

полученных при продольном обтекании пластины [19]. При ламинарном пограничном слое его 

значения на пластине больше, чем на конусе и других телах с криволинейной поверхностью. 

В работе [23] показано, что для чисел Прандтля 0,6 – 2,0 для ламинарного пограничного 

слоя коэффициент восстановления температуры хорошо описывается выражением 

Pr=r .      (2) 

Там же приведены данные по значениям коэффициента восстановления при обтекании 

цилиндрических зондов (проволоки). Пример экспериментальных данных работы [23] 

представлен на рис. 5. 
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Рисунок 5 - Влияние скорости потока, расстояния до среза сопла и диаметра цилиндрических 

зондов на значение  коэффициента восстановления температуры, [23] 

 

Из аппроксимации точного решения уравнений Блазиуса для ламинарного пограничного 

слоя сжимаемого газа (согласно данных работы [24]) на плоской пластине для чисел Прандтля 

0,72 – 1,2, чисел Маха от 0 до 10 и показателя степени n в зависимости вязкости и 

теплопроводности от температуры [1] в пределах 0,5 – 1,25, коэффициент восстановления 

температуры хорошо описывается выражением (2). 

Аналитические исследования для дозвукового потока были подтверждены 

экспериментально Хилтоном [25] (измерение адиабатной температуры поверхности тонкой 

пластины), и Эккертом и Вейсом [26] (для случаев обтекания плоской пластины и 

осесимметричного течения вдоль цилиндрического зонда). 

Для турбулентного пограничного слоя для чисел Прандтля от 0,5 до 2 и при постоянных 

свойствах потока Акерман [27] определил величину коэффициента восстановления 

температуры, которая может быть определена выражением: 

3 Pr=r       (3) 

В развитом турбулентном потоке зависимость коэффициента r от физических свойств 

газа и числа Рейнольдса выражается теоретическими формулами Г. Джонсона и М.В. Рубезина 

[27]  

( ) 2,0RePr155,41 −−−=r  

и Себана [28] 

2.0RePr601,0
2
Pr

1Pr5
7Pr511,471,41 −






 −

+
−

−−=r  

где Re – число Рейнольдса, составленное по параметрам внешнего потока и по расстоянию 

от начала обтекаемой поверхности. 
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Влияние числа Маха на величину коэффициента r учитывается теоретической формулой 

Туккера и Мазлена [19]. 
mr Pr= , 

где 213
528,01
MN

MNm
++

++
= ,           25,0Re6,2=N . 

Анализ, выполненный в работе [19] показал, что многие исследователи предлагают для 

определения коэффициента восстановления температуры использовать число Прандтля 

турбулентное ( ) TpTT C λµ=Pr , где Tµ  - турбулентный коэффициент кинематической 

вязкости газа; Tλ  - турбулентный коэффициент теплопроводности газа. 

Но если значения простого (так называемого ламинарного) Pr можно взять из таблиц 

физических свойств газов, то оценить величину PrT сложнее, поскольку нет опытных данных 

для надежного определения турбулентных коэффициентов вязкости и теплопроводности.  

Удобнее определять величину PrT по измеренным значениям температуры 

восстановления, а, следовательно, и коэффициента восстановления температуры. Эти измерения 

выполнить легче, чем измерения PrT. Однако нужно иметь в виду, что большинство этих 

выражений относится по существу к течению газа с не очень высокими скоростями, тогда как 

коэффициенты восстановления температуры измерялись только при течении сжимаемого газа 

на теплоизолированной поверхности. 

Кроме того, эти зависимости достаточно сложные и имеют ряд ограничений. 

Характерным их представителем является аналитическое выражение для коэффициента 

восстановления температуры в турбулентном потоке идеального газа, полученное в работе [29] 
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где χ  - универсальная постоянная, характеризующая пути перемешивания. 

Во многих расчетах принимают (следуя аналогии Рейнольдса) PrT = 1 (см., например, 

[30]). Однако экспериментальные работы по определению PrT на основе измеренных профилей 
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скорости и температуры в каналах указывает на отклонение PrT от единицы и на зависимость 

его от чисел Рейнольдса и Прандтля. Но эту связь нельзя считать однозначной. 

Некоторому упорядочиванию неоднозначных экспериментальных данных способствует 

теоретический подход, предложенный в работе [31]. Согласно этой работе в области Pr<1 

турбулентное число Прандтля по мере снижения числа Прандтля ламинарного возрастает и 

принимает значение больше единицы. В области Pr≈1 значение PrT ≈1 и в области Pr>>1 

значение PrT ≈0,66. Этот вывод подтверждается экспериментальными данными по теплообмену 

работы [32]. 

В соответствии с данными работ [28, 30] с ростом числа Рейнольдса турбулентное число 

Прандтля уменьшается для газов с Pr<1 и увеличивается для газов с Pr>1. При больших числах 

Рейнольдса это влияние исчезает и PrT ≈→0,9. 

Использование предположения о постоянном значении PrT по всей области ядра потока 

дает весьма хорошие результаты при расчетах теплоотдачи. Но, в то же время, сложным 

является вопрос о поведении PrT вблизи стенки - в области пограничного слоя. Наиболее часто 

принимают условие PrT = const. Хотя такой подход приводит к хорошему согласию с 

экспериментальными данными по теплопередаче, однако не является строгим. 

Большое количество исследований дают значение PrT =1,2 – 2, что привело бы к 

значению r = 1,1 – 1,3. При этом обработка имеющихся экспериментальных данных по 

турбулентному обтеканию теплоизолированных тел потоком сжимаемого воздуха дает 

r = 0,87 - 0,9. На основании этого можно сделать вывод о том, что определение коэффициента 

восстановления температуры через PrT не совсем корректно. 

Гухман А.А., Илюхин Н.В. и др. изучали зависимость коэффициента восстановления от 

чисел Re и М для продольно обтекаемой термопары [32]. Установлено, что в широком 

диапазоне параметров коэффициент r постоянен и равен 0,90. Одновременно есть данные о том, 

что коэффициент восстановления температуры не зависит от числа Маха [18], и данные о том, 

что при обтекании воздушным потоком конуса в пределах чисел M =1,33 – 4,5 он немного 

увеличивается с ростом числа Маха и в среднем r = 0,88 ± 0,01 [19]. 

При этом в обоих случаях величина коэффициента восстановления температуры 

находится в хорошем соответствии с определением по формуле 3 Pr≈r  (в условиях 

проведенных опытов имело место 89,0Pr3 =≈r ). 
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И.P. Сталдер, М.В. Рубезин и Т. Тенделанд [33] выполнили анализ влияния режима 

течения и числа Маха на значение коэффициента восстановления температуры (см. рис. 6) и 

исследовали коэффициент восстановления в турбулентном потоке на пластине при М=2,4. 

Полученные ими экспериментальные данные о зависимости коэффициента 

восстановления температуры для пластины от числа Рейнольдса приведены на рисунке 7. Число 

Рейнольдса отнесено к условиям на границе пограничного слоя и к расстоянию от передней 

кромки. 

 

 
 

Рисунок 6 - Таблица из работы [33], посвященная анализу влияния режима течения, типа модели  

и числа Маха на значение коэффициента восстановления температуры 
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Рисунок 7 - Изменение коэффициента восстановления температуры в зависимости от числа 

Рейнольдса при обтекании  пластины, [33] 

 

В работе [34] представлены экспериментальные данные, показывающие, что для чисел 

Маха M =0,37 – 1 при течении воздуха по трубке коэффициент восстановления температуры 

меняется от 0,82 до 0,89. 

В работах [35, 36] авторы не выявили значительного изменения r от числа Маха при 

ламинарном и развитом турбулентном пограничном слое. Зависимость коэффициента 

восстановления температуры от числа Рейнольдса для 10° конуса при числе Маха равном 3,5 по 

данным работы [35] приведена на рис. 8. 

Зависимость коэффициента восстановления от числа Рейнольдса для комбинированного 

тела, состоящего из 12º конуса и цилиндра, при числе Маха равном 3,5 по данным работы [36] 

приведена на рис. 9. Приведенные на рис. 8 и 9 данные относятся к случаю обтекания 

конических тел потоком воздуха при нулевом угле атаки. Число Рейнольдса посчитано по 

параметрам невозмущенного потока, расстояние отсчитывалось от кромки тела по образующей. 
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Ref. 5 – расчет, выполненный по данным работы [37]. 

Рисунок 8 – Внешний вид модели и изменение коэффициента восстановления температуры по 

длине конического тела при разных числах Рейнольдса, [35] 
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Ref. 17 – расчет, выполненный по данным работы [38], Ref. 18 – расчет по [39], Ref. 19 – расчет 

по [40], Ref. 20 – расчет по [37]. 

Рисунок 9 - Изменение локального значения коэффициента восстановления температуры в 

зависимости от числа Маха по данным [36] 

 

Зависимость коэффициента восстановления температуры при обтекании 

теплоизолированных тел потоком воздуха в зависимости от числа Рейнольдса при T = 55,6°C и 

Pr = 0,71 по данным работы [19] показана на рисунке 10. 
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1 -  по формуле (4);   2 - 3 Pr≈r ;   3 - данные лаборатории баллистических исследований 

(США), обтекание воздухом конуса 10° при M = 2,2;   4 - данные Массачусетского 

технологического института (США), обтекание воздухом пластины при М = 3,0;   5 – данные 

Национального консультативного Совета по аэронавтике (США), обтекание воздухом конуса 

10° при М = 3,8 

Рисунок 10 – Зависимость значения коэффициента восстановления температуры в турбулентном 

пограничном слое от числа Рейнольдса, [19] 

 

Большинство опытных данных показывает, что при продольном турбулентном обтекании 

простых тел (пластина, конус, цилиндр) значение коэффициента восстановления почти не 

зависит от чисел Рейнольдса и Маха [1, 28, 41, 42]. Аналогичная картина наблюдается и при 

ламинарном течении газа [1, 43]. 

Для тел со сложной формой поверхности коэффициент восстановления температуры 

определить сложнее, т.к в общем случае он зависит от физических свойств потока, режима 

течения, геометрической формы и особенностей обтекаемой поверхности, числа Прандтля Pr  и 

числа Прандтля турбулентного TPr . 

Практически все приведенные экспериментальные данные, полученные для воздуха при 

отсутствии продольного градиента давления в широком диапазоне чисел Маха и Рейнольдса, 

для пластины продольно обтекаемой турбулентном потоком газа хорошо описываются 
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зависимостью 3 Pr≈r  (в диапазоне чисел Прандтля от 0,5 до 2). Для тел со сложной формой 

поверхности коэффициент восстановления температуры определить сложнее [18, 19]. 

Таким образом, остается вопрос определения значения числа Прандтля. Для большинства 

чистых газов и воздуха (по данным работ [44-46]) значение числа Прандтля составляет от 0,7 до 

1,0. Однако малоизвестным фактом является то, что для смесей легких и тяжелых газов 

значение числа Прандтля может быть значительно ниже. 

4  Влияние параметров  вду ва  на  величину  коэффициента  

восстановления температу ры  
Вопросу исследования влияния параметров вдува на значение коэффициента 

восстановления температуры было посвящено много работ (см., например, [1, 47-52]). 

Например, в работе [1] представлены результаты экспериментального исследования и приведена 

формула, описывающая изменение коэффициента восстановления температуры в достаточно 

широком диапазоне значений параметра вдува 
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же параметрах основного потока, но при отсутствии вдува (jСТ = 0), jСТ - массовый расход 

вещества, выдуваемого из пористой стенки. 

Сравнение результатов расчета по формуле (5) с экспериментальными данными [1] и 

другими известными результатами [49, 53, 54] представлено на рисунке 11. 
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экспериментальные данные для воздуха при разных числах Маха: 1 – М = 3,2; 2 – М = 2,5; 3 –

 М = 2,05, 3,05, 4; 4 – М = 4,7 [53]; 5 – М = 3 [49]; 6 – М = 2,7 [54]; 7 - расчет по (5) 

Рисунок 11 - Влияние параметра вдува на величину коэффициента восстановления от 

температуры по данным работы [1] 

 

Проведенный анализ  подтвердил применимость этой зависимости до значений 

параметра вдува bm = 6 и чисел Маха 3 - 3,5. 

В работе [48] представлены данные о влиянии завесы, возникающей за пористым участком 

со вдувом, на величину коэффициента восстановления температуры. Графики, 

демонстрирующие влияние параметра вдува на величину коэффициента восстановления 

температуры в области завесы и за ней, представлены на рисунке 12, построенном по данным 

работы [48] 
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1 - bm = 2,6;   2 - bm = 4,0;   3 - bm = 4,5;   4 - bm = 5,1;   5 - bm = 5,2. 

Рисунок 12 – Влияние параметра вдува на величину коэффициента восстановления 

температуры в области газовой завесы и за ней; по данным [48] 

 

Из данных, представленных на рис. 11 и 12, видно, что даже при значении числа Прандтля 

Pr = 0,7 значение коэффициента восстановления температуры при турбулентном течении 

воздуха за счет вдува может снизиться до уровня 0,5 против 89,0Pr3 ≈≈r . 

Заключение  
Проведенный анализ показал, что при продольном ламинарном обтекании пластины или 

цилиндрического (конического) тела потоком воздуха в широком диапазоне чисел Маха и 

Рейнольдса значение коэффициента восстановления температуры r = 0,85 ± 0,012, т.е. для его 

определения можно использовать формулу Pr≈r . Эта формула для диапазона значений чисел 

Прандтля Pr = 0,69 – 0,72 дает значение коэффициента восстановления температуры в диапазоне 

r = 0,83 – 0,85. 

Показано, что при ламинарном течении газа продольный градиент давления практически 

не влияет на величину коэффициента восстановления температуры, для определения которого в 

диапазоне чисел Прандтля от 0,6 до 2 можно использовать формулу Pr≈r . 

Проанализировано влияние различных параметров и показано, что при продольном 

турбулентном обтекании простых тел (пластина, конус, цилиндр) значение коэффициента 

восстановления почти не зависит от чисел Рейнольдса и Маха и в диапазоне чисел Прандтля от 
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0,5 до 2 может быть определено по формуле 3 Pr≈r . Показано, что продольный градиент 

давления приводит к снижению величины r. 

При ламинарном и турбулентном обтекании тел со сложной формой поверхности 

коэффициент восстановления определить сложнее. В общем случае он оказывается ниже, чем 

при продольном обтекании тел простой формы. 

Показано, что возможно сильное снижение коэффициента восстановления температуры 

даже при вдуве однородного газа. В этом случае использование формул Pr≈r  для 

ламинарного и 3 Pr≈r  и турбулентного режима оказывается не корректным даже для случая 

вдува воздуха в воздух. 
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