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Представлено описание методики одновременного определения коэффициента восстановления 

температуры и коэффициента теплоотдачи в ходе экспериментального исследовании течения 

сверхзвукового потока воздуха на плоской стенке за ребром, расположенным перпендикулярно 

направлению потока. Исследование проводилось для числа Маха набегающего потока 2,25 и 

турбулентного режима течения – критерий Рейнольдса по длине динамического пограничного 

слоя составлял 2•107 на входе в рабочий участок. Высота ребра варьировалась от 2 до 8 мм при 

толщине динамического пограничного слоя около 6 мм. Представлены графики зависимости от 

времени давления и температуры торможения, температуры стенки, статического давления, 

адиабатной температуры стенки, теплового потока и числа Стентона. Экспериментально 

определены значения коэффициентов восстановления температуры и интенсификации 

теплоотдачи на плоской стенке при течении за ребром и выполнено их сравнение в сравнении с 

режимом безотрывного обтекания гладкой стенки. На основе полученных результатов сделан 

вывод о положительном влиянии установки ребер в сверхзвуковом канале на эффективность 

процесса газодинамической температурной стратификации. Исследования выполнены на 

экспериментальной базе НИИ механики МГУ. 

Ключевые слова: сверхзвуковой поток, отрывное течение, скачок уплотнения, адиабатная 

температура стенки, коэффициент восстановления температуры, коэффициент теплоотдачи, 

число Маха, безмашинное энергоразделение потоков, температурная стратификация, 

интенсификация теплоотдачи 

 

Введение 

Одной из важнейших задач при разработке высокоскоростных летательных аппара-

тов является точность переноса данных, полученных на аэродинамических трубах и при 

численном моделировании, на реальные условия полета. При увеличении скорости потока 

выше 0,4 Маха начинают проявляться эффекты сжимаемости воздуха. Одним из следст-
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вий этого является изменение закономерностей протекания теплообмена между стенкой и 

газом [1]. За счет торможения потока возле стенки с большей скорости энергия потока 

преобразуется в большее количество теплоты, нежели при малых скоростях обтекания.  

Интенсивность теплообмена оценивают по коэффициенту теплоотдачи α, который 

при учете эффекта сжимаемости газа определяется отношением теплового потока в стенку 

qw к разности между температурой стенки Tw и температурой адиабатной стенки Tw
*
: 

 
*

w

w w

q

T T



 . (1) 

При определении коэффициента теплоотдачи по соотношению (1) основной пробле-

мой является нахождение температуры адиабатной стенки [2]. В практике инженерных и 

научных расчётов эта температура определяется через коэффициент восстановления тем-

пературы r, полную температуру в потоке T0
*
 и число Маха М: 
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Коэффициент восстановления r показывает долю кинетической энергии потока, пе-

реходящей в тепло на стенке. При турбулентном режиме обтекания пластины воздухом 

наилучшее соответствие наблюдениям показала зависимость для коэффициента восста-

новления температуры в функции числа Прантдля [3]: 

 3 Prтурбr  . (3) 

Многочисленные экспериментальные исследования, проведенные для воздуха [4], 

показали, что для развитого турбулентного режима течения в сверхзвуковом потоке на 

пластине величина r лежит в диапазоне 0,875÷0,890. В литературе исследуется влияние на 

коэффициент восстановления температуры таких факторов, как число Прандтля рабочего 

тела [5-8], вдув/отсос пограничного слоя [9-13], форма и рельеф обтекаемой поверхности 

[14-17], воздействие скачков уплотнения [18-20] и отрывных течений [21-26]. Результаты 

исследований различных авторов показывают, что коэффициент восстановления может 

значительно отличаться от теоретической величины для пластины. 

Чувствительность коэффициента теплоотдачи к изменению коэффициента восста-

новления температуры дополнительно усиливается невысокими значениями температуры 

потока при проведении исследований на большинстве аэродинамических труб. При обра-

ботке результатов термогазодинамических экспериментальных исследований различными 

авторами вместо величины T
*

w используется либо значение адиабатной температуры, рас-

считанной через теоретическое значение коэффициента восстановления (когда исследует-

ся безотрывное обтекание тел простой формы), либо температура торможения (когда ис-

следуется обтекание, сопровождающееся отрывом) [27]. В первом случае неизменным 

предполагается коэффициент восстановления температуры r, во втором – адиабатная тем-

пература стенки вообще не входит в число определяющих тепловой поток параметров. В 

любом случае могут возникнуть существенные погрешности при последующем определе-

нии величины коэффициента теплоотдачи. 
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Актуальность исследования коэффициентов восстановления температуры и теплоот-

дачи обусловлено также поиском способов повышения эффекта газодинамической темпе-

ратурной стратификации [28, 29]. Принцип действия данного эффекта (рис. 1) заключает-

ся в отличии температуры адиабатной стенки, обтекаемой потоком сжимаемого газа, от 

температуры торможения потока за счет диссипативных процессов в пограничном слое.  

  

Рис. 1. Профили температуры торможения в пристенной области при до- и сверхзвуковом обтекании стенки 

потоком сжимаемого газа в устройстве газодинамической температурной стратификации  

 

Реализация эффекта температурной стратификации предполагается в устройстве 

безмашинного энергоразделения, предложенном академиком Леонтьевым А.И. Разделив 

имеющийся газовый поток с повышенным давлением на две части, можно один из пото-

ков разогнать до сверхзвуковой скорости в сопле Лаваля (рис. 2), а другой дозвуковой вы-

соконапорный поток направить с противоположной стороны от разделяющей потоки 

стенки. В результате взаимодействия через теплопроводную стенку на выходе из устрой-

ства энергоразделения получаем подогретый сверхзвуковой поток и охлажденный дозву-

ковой. Интенсивность охлаждения или нагрева можно регулировать за счет изменения 

расхода по соответствующему каналу устройства. 

  

Рис. 2. Пример реализации устройства безмашинного энергоразделения потоков (труба Леонтьева) 
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Эффективность устройства безмашинного энергоразделения определяется прежде 

всего количеством теплоты, передаваемой через разделяющую потоки стенку [30-33]. 

Удельный тепловой поток, в свою очередь, зависит от коэффициента теплопередачи K, 

начальной температуры торможения потока T0
*
 и адиабатной температуры стенки T

*
w, об-

текаемой сверхзвуковым потоком. Коэффициент теплопередачи определяется теплоотда-

чей со стороны сверхзвукового α1 и дозвукового потоков α2, а также термическим сопро-

тивлением стенки (отношением толщины стенки δст к коэффициенту теплопроводности 

материала стенки λст): 
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. (4) 

Как следует из (4), эффективность энергоразделения существенным образом зависит 

от коэффициентов восстановления температуры r и теплоотдачи α. Причем режим макси-

мальной эффективности энергоразделения соответствует минимальному значению r и 

максимальному значению α. Для повышения количества передаваемого тепла в устройст-

ве необходимо уменьшить коэффициент восстановления, например, путем формирования 

поверхностей особой формы с пониженной адиабатной температурой стенки [14, 22]. Тео-

ретические расчеты [34, 35] также показывают перспективность существенного повыше-

ния эффективности энергоразделения за счет использования рабочих тел с низким числом 

Прандтля. Примерами таких рабочих тел являются смеси легких и тяжелых газов: водо-

род-аргон, гелий-аргон, водород-ксенон, гелий-ксенон. 

Другим направлением повышения эффективности энергоразделения является увели-

чение наименьшего из коэффициентов теплоотдачи (1), в данном случае – со стороны 

сверхзвукового канала устройства. Интенсификация теплоотдачи в сверхзвуковых пото-

ках пока не является объектом пристального внимания исследователей, в отличие от доз-

вуковых потоков [36]. Объясняется это тем фактом, что любое внесение конструктивных 

изменений в сверхзвуковой канал с целью интенсификации теплоотдачи сопровождается 

образованием ударных волн и локальных отрывных зон. Однако, в области отрыва турбу-

лентного пограничного слоя наблюдается значительное увеличение теплового потока че-

рез стенку [3, 27]. Этот эффект может способствовать интенсификации теплообмена в 

устройстве энергоразделения. При этом необходимо также учитывать влияние локального 

отрыва пограничного слоя в канале на изменение коэффициента восстановления темпера-

туры, который наряду с коэффициентом теплоотдачи, в конечном итоге определяет эф-

фективность устройства. Сопутствующие потери полного давления в канале из-за обра-

зующейся системы ударных волн нивелируется необходимостью практического получе-

ния на выходе из устройства энергоразделения подогретого газа с одновременным реду-

цированием его давления [37-39]. 

Целью данной работы является отработка методики экспериментального определе-

ния параметров теплообмена на стенке, обтекаемой сверхзвуковым потоком сжимаемого 

газа. Задача обусловлена исследованием методов интенсификации теплообмена и спосо-
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бам повышения эффективности устройства безмашинного энергоразделения газовых по-

токов. 

1. Описание экспериментального стенда 

Экспериментальные исследования проводились на сверхзвуковой аэродинамической 

установке непрерывного действия в НИИ механики МГУ (рис. 3). Давление торможения в 

ресивере P0
*

 составляло до 7 атм, температура торможения менялась в диапазоне 

Т0
*
=278÷298К. Максимальный расход воздуха через установку составлял до 5 кг/с. 

 

 

Рис. 3. Схема проведения эксперимента: Т
*
0 – полная температура набегающего потока; P

*
0 – полное 

давление в форкамере; Pw – статическое давление на стенке; Tw
*
 – температура адиабатной стенки 

 

Рабочая часть трубы имеет прямоугольное поперечное сечение с размерами 70×90 

мм. На боковых стенках рабочего канала для наблюдения картины течения смонтированы 

иллюминаторы с оптическими защитными стеклами. Визуализация потока осуществля-

лась оптическим методом с помощью прибора Теплера (ИАБ-451). Таким образом, была 

возможность наблюдать картину течения и возникающие системы косых скачков уплот-

нения в канале при обтекании преграды в виде ребра. 

Экспериментальная модель представляет собой пластину из оргстекла, материала с 

низким коэффициентом теплопроводности λ = 0.19 Вт/(м·К). Использование такого мате-

риала позволило считать пластину теплоизолированной. Модель устанавливалась на ниж-

ней стенке рабочей части аэродинамической трубы параллельно основному потоку. Ши-

рина модели соответствовала ширине рабочей части трубы – 70 мм, длина L=200 мм. На 

нижней стенке рабочей части трубы перед моделью устанавливалась преграда – металли-

ческое ребро под углом 90° к потоку. Высота преграды варьировалась от 2 до 8 мм. Тол-

щина пограничного слоя на срезе сопла составляла около 6 мм. Критерий Рейнольдса рас-
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считывался по длине динамического пограничного слоя (расстоянию от горла сопла) и со-

ставлял на срезе сопла не менее Rex≥2·10
7
, что свидетельствует о турбулентном режиме 

течения. 

Для измерения распределения статического давления в пластине сделан дренаж по 

центральной линии, через который производился отбор воздуха к датчикам давления 

ИКД-27 Да-1500. Параметры торможения потока контролировались в форкамере перед 

сверхзвуковым соплом: давление торможения – датчиками абсолютного давления ИКД-6 

ТДа-7 и Honeywell ML-300PS2PC, температура торможения – двумя независимыми хро-

мель-алюмелевыми термопарами. На поверхности модели были также запрессованы 6 

термопар для регистрации значения и скорости изменения температуры стенки модели. 

Холодные спаи термопар помещались в сосуд Дьюара, температура в котором поддержи-

валась на уровне 0°С и контролировалась с помощью лабораторного электронного термо-

метра ЛТ-300. Данные со всех датчиков стенда собирались в коннекторные блоки термо-

пар и датчиков давления NI SCXI-1303, далее через усилители SCXI-1102 (термпопарный) 

и SCXI-1102B (для датчиков давления) подавались в аналого-цифровой преобразователь 

NI PCI-6220. Программа получения и обработки экспериментальных данных написана в 

среде LabVIEW и отражалась в виде виртуальных приборов на экране монитора ПК. 

2. Описание методики проведения исследования 

Методика проведения исследования заключалась в регистрации изменения парамет-

ров на стенке модели от момента запуска аэродинамической трубы в течение 90 секунд с 

частотой 1 Гц [40, 41]. Скорость охлаждения пластины отслеживалась с помощью запрес-

сованных на поверхности модели термопар. Полученные данные позволили восстановить 

тепловой поток на стенке с помощью интегрирования производной температуры стенки 

по времени: 

  
 

_

1/2

0

( )w
t

мат мат p мат

dT
С dq d

t






   

 
. (5) 

Выражение (5) справедливо в рамках одномерного уравнения теплопроводности в 

полубесконечном теле при изменяющемся тепловом потоке на стенке [42]. В процессе 

проведения эксперимента достижение адиабатной температуры стенки было практически 

затруднено. Для этого необходимо проведение длительного эксперимента. При этом зада-

ча усложняется еще и уменьшением температуры торможения потока в трубе со временем 

из-за снижения полного давления в ресивере и невозможности подогрева потока. Поэтому 

значение адиабатной температуры стенки определялось с помощью экстраполирования 

линейной аппроксимации графика функции безразмерного теплового потока Ω (6) от от-

ношения температуры стенки к температуре торможения (Tw/T0
*
). На пересечении с осью 

абсцисс достигается режим нулевого значения теплового потока, что и соответствует зна-

чению адиабатной температуры стенки. 
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При этом угол наклона полученного линейного графика позволяет оценить безраз-

мерный коэффициент теплоотдачи St: 

 
0 0 p

St
w C





. (7) 

Если выразить функцию Ω через число Стентона и отношение температур Tw/T0
*
, то 

с учетом (1) и (7) можно записать: 

 
*

* *
0 0

w wT T
St St

T T
  . (8) 

Погрешность в определении температуры торможения потока и температуры стенки 

определяется погрешностью хромель-алюмелевой термопары, величина которой состав-

ляет ±1°C. Погрешность в определении числа Маха потока составила ±0,035 (абс.). По-

грешность определения коэффициента восстановления температуры около 3%. Погреш-

ность определения коэффициента теплоотдачи по данной методике оценивается в ±4,5%. 

3. Результаты экспериментального исследования 

Точность показаний измерительной системы экспериментального стенда была неод-

нократно проверена на ряде исследований, проводимых в НИИ механики МГУ [43-45]. 

Так, например, в данном исследовании коэффициент восстановления температуры опре-

делялся как при течении сверхзвукового потока за ребром, так и для гладкой стенки без 

вносимых возмущений в поток. В последнем случае найденное значение коэффициента 

восстановления (рис. 9) соответствует результатам многочисленных ранее проведенных 

исследований различных авторов [3, 4]. Число Маха, определяемое в данном исследова-

нии по показаниям датчиков давления, дополнительно контролировалось с помощью те-

невой фотографии по углу наклона характеристик и скачков уплотнения малой интенсив-

ности (рис. 4). 

 

  

Рис. 4. Теневые фотографии, полученные с помощью прибора Теплера ИАБ-451, для течения на гладкой 

стенке (слева) и при установке перед моделью ребра высотой 6 мм (справа) при числе Маха набегающего 

потока 2.25 
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На рис. 5 представлен график изменения давления торможения и статического дав-

ления на боковой стенке перед моделью в процессе запуска аэродинамической трубы. По-

сле открытия задвижки запуск происходит в течение около 4 секунд, после чего давление 

в потоке устанавливается и практически не изменяется в процессе проведения экспери-

мента. Соотношение полного и статического давлений позволяет определить число Маха 

набегающего потока – около 2.25. Все исследования в данной работе проводились при 

одинаковом числе Маха на срезе сопла. 

 

 

Рис. 5. График изменения полного давления в форкамере и статического давления на стенке канала в 

процессе запуска и проведения эксперимента на аэродинамической трубе 

 

На рис. 6 представлен график изменения температуры торможения и температуры 

стенки в процессе запуска аэродинамической трубы. Как видно, температура торможения 

в потоке устанавливается медленнее, чем давление (рис. 5), но также сохраняется практи-

чески постоянной в процессе проведения исследования. Стенка модели при этом охлажда-

ется и в пределе может достигнуть значения адиабатной температуры, однако в данном 

эксперименте состояния теплового равновесия не достигается за время проведения иссле-

дования.  

По темпу охлаждения модели с помощью интегрирования выражения (5) удается по-

строить график изменения теплового потока (рис. 7) за время запуска и проведения экспе-

римента. Значение теплового потока оказывается отрицательным, поскольку тепло пере-

дается от стенки в пограничный слой. Сначала тепловой поток максимальный по модулю 

и постепенно уменьшается по мере приближения температуры стенки к температуре ади-

батически заторможенного газа вблизи стенки.  
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Рис. 6. График изменения температуры торможения в форкамере, температуры стенки канала (по 

показаниям термопары) и адиабатной температуры стенки в процессе запуска и проведения эксперимента на 

аэродинамической трубе 

 

 

Рис. 7. График изменения теплового потока на стенке модели в процессе запуска и проведения 

эксперимента на аэродинамической трубе 

 

На рис. 8 представлен график зависимости обезразмеренного по соотношению (6) 

теплового потока от отношения температуры стенки к температуре торможения. Из выра-

жения (8) следует, что график должен быть линейным, причем угол наклона аппроксими-

рующей прямой соответствует безразмерному коэффициенту теплоотдачи – числу Стен-

тона. Как видно из рис. 9, коэффициент теплоотдачи в процессе эксперимента остается 

практически постоянным. В точке пересечения построенного на рис. 8 графика с осью 
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абсцисс достигается режим нулевого теплового потока, и температура стенки становится 

равной температуре адиабатически заторможенного газа в пристенной области. Подставив 

найденное значение отношения температур в выражение (2), можно найти коэффициент 

восстановления температуры. 

 

 

Рис. 8. Методика определения коэффициента восстановления температуры (по пересечению линейной 

аппроксимации графика безразмерного теплового потока с осью абсцисс) и безразмерного коэффициента 

теплоотдачи (по углу наклона графика) 

 

 

Рис. 9. График изменения безразмерного коэффициента теплоотдачи – числа Стентона (расчет) – в процессе 

проведения эксперимента на аэродинамической трубе 

 

Изменение коэффициента восстановления температуры в зависимости от высоты 

ребра представлено на рис. 10. Зафиксировано уменьшение коэффициента восстановления 
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на величину от 3,6% при высоте ребра 2 мм до 7,7% при высоте ребра 8 мм. При этом по 

мере удаления от преграды коэффициент восстановления температуры тем меньше, чем 

выше высота ребра. Данный эффект качественно соответствует результатам ранее прове-

денных работ авторов по другой методике определения коэффициента восстановления на 

квазистационарном режиме [25, 43]. Похожий эффект уменьшения коэффициента восста-

новления в области отрыва пограничного слоя также был отмечен в ряде работ при иссле-

довании отрывного сверхзвукового течения на цилиндре и конусе [21, 22]. 

 

 

Рис. 10. График изменения коэффициента восстановления температуры в зависимости от безразмерной 

длины модели (отношение координаты от начала модели на срезе сопла к толщине пограничного слоя в 

этом же сечении – 6 мм) для безотрывного обтекания гладкой стенки (Rex=2.56·10
7
) и при течении на 

плоской стенке за ребром при высотах ребра 2 мм (Rex=2.8·10
7
) , 4 мм (Rex=2.7·10

7
), 6 мм (Rex=2.3·10

7
) и  

8 мм (Rex=2.85·10
7
) при одинаковом числе Маха набегающего потока 2.25  

 

Коэффициент теплоотдачи, рассчитанный через полученное по изложенной методи-

ке число Стентона, при течении на плоской стенке за ребром оказался выше, чем для без-

отрывного обтекания гладкой стенки, на величину до 33% (рис. 11). Эффекты уменьшения 

коэффициента восстановления температуры (рис. 10) вместе с зафиксированной интенси-

фикацией теплоотдачи (рис. 11) при сверхзвуковой скорости обтекания стенки могут быть 

использованы для повышения эффекта газодинамической температурной стратификации. 

Как следует из выражения (4), оба этих эффекта способствуют увеличению количества 

передаваемого тепла в устройстве безмашинного энергоразделения. Однако, как отмеча-

ется в работе [39], уменьшение скорости потока вследствие установки ребер в сверхзвуко-

вом канале может уменьшить эффект температурной стратификации из-за повышения 

температуры адиабатной стенки при замедлении потока. Поэтому задача повышения эф-

фекта температурной стратификации с помощью оребрения сверхзвукового канала явля-

ется оптимизационной и требует соответствующего подбора режимных и конструкцион-

ных параметров установки. 
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Рис. 11. График изменения интенсификации теплоотдачи (отношение коэффициента теплоотдачи при 

течении за ребром к значениям на гладкой стенке) в зависимости от безразмерной длины модели 

(отношение координаты от начала модели на срезе сопла к толщине пограничного слоя в этом же сечении – 

6 мм) при течении на плоской стенке за ребром при высотах ребра 2 мм (Rex=2.8·10
7
) , 4 мм (Rex=2.7·10

7
),  

6 мм (Rex=2.3·10
7
) и 8 мм (Rex=2.85·10

7
) при одинаковом числе Маха набегающего потока 2.25  

Заключение 

Представлены результаты экспериментального исследования влияния установки 

ребра перпендикулярно направлению потока на параметры теплообмена при обтекании 

плоской стенки сверхзвуковым потоком сжимаемого газа. Определение коэффициентов 

восстановления температуры и теплоотдачи производилось одновременно в одном экспе-

рименте по методике регистрации температуры стенки и параметров газодинамики в про-

цессе запуска и работы аэродинамической установки. Зафиксировано уменьшение коэф-

фициента восстановления температуры при течении на плоской стенке за ребром на вели-

чину от 3,6% при высоте ребра 2 мм до 7,7% при высоте ребра 8 мм в сравнении с безот-

рывным обтеканием гладкой стенки. Коэффициент теплоотдачи возрастает на величину 

до 33% для оребренной стенки в сравнении с гладкой. В результате исследования сделано 

предположение, что ребра в сверхзвуковом канале могут способствовать повышению эф-

фекта газодинамической температурной стратификации в устройстве безмашинного энер-

горазделения потоков. 

Работа выполняется за счет гранта Российского научного фонда (проект №14-19-

00699). 
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The paper presents a technique to determine simultaneously a temperature recovery factor 

and a heat transfer coefficient for supersonic compressible gas flow in one experiment. Im-

portance of higher accuracy for experimental or numerical data extrapolation to flight conditions 

explains its urgency. One of the problems, today, is to take into account a changing temperature 

recovery factor when investigating the heat transfer augmentation methods. When considering 

the complex flows coming with the shock waves and boundary layer separation, evaluation of 

heat transfer coefficient involves high inaccuracy because of a lack of the appropriate technique 

to define a recovery factor. Practical urgency of the paper is also associated with research of 

methods for increasing efficiency of the energy separation device (Leontiev tube). The described 

technique is used to study supersonic airflow on a flat surface at the back of the edge placed per-

pendicularly to the flow direction.  

Research was carried out for the free stream Mach number of 2.25 and turbulent flow re-

gime – Reynolds number based on distance from the nozzle throat was 2·10
7
 for the nozzle exit 

section. The edge height was varied within 2 - 8 mm while a boundary layer thickness at the 

nozzle exit section was about 6 mm. To conduct research activities were used thermocouples, 

total and static pressure probes, and cutting-edge National Instruments automation equipment. 

The error of determined temperature recovery factor and heat transfer coefficient was 3% and 

4.5%, respectively. 

The paper presents measured parameters varying when starting the wind tunnel such as 

stagnation pressure and temperature, wall temperature and static pressure. Among calculated 

time dependent parameters presented there are adiabatic wall temperature, heat flux rate and 

Stanton number. The paper shows that the temperature recovery factor, when flowing on a flat 

wall behind the edge, is decreased from 3.6% for 2 mm edge height to 7.7% for 8 mm edge 

height in comparison with the flow around flat surface without any disturbances. 

Heat transfer augmentation rate is up to 33% for the flow along the ribbed wall.  

http://technomag.edu.ru/en/
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Results obtained allow us to draw conclusion that ribs placed in a supersonic channel of 

the energy separation device have a positive impact on the efficiency of gas-dynamic tempera-

ture stratification process in Leontiev tube. The research has been conducted on the experimental 

facilities of the Institute of Mechanics of Lomonosov Moscow State University. 
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