
ТЕПЛОФИЗИКА ВЫСОКИХ ТЕМПЕРАТУР, 2023, том 61, № 4, с. 578–587

578

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ТЕПЛООБМЕНА 
ПРИ ТЕЧЕНИИ СЖИМАЕМОГО ГАЗА

С ОТРИЦАТЕЛЬНЫМ ГРАДИЕНТОМ ДАВЛЕНИЯ1

© 2023 г.   Н. А. Киселёв1, *, Н. С. Маластовский1, 2, А. Г. Здитовец1, Ю. А. Виноградов1

1Институт механики МГУ им. М.В. Ломоносова, Москва, Россия
2Московский государственный технический университет им. Н.Э. Баумана, Москва, Россия

*E-mail: kiselev.nick.a@gmail.com
Поступила в редакцию 12.09.2022 г.

После доработки 26.01.2023 г.
Принята к публикации 11.05.2023 г.

В работе приведены результаты экспериментальных исследований параметров теплообмена при те-
чении сжимаемого газа с отрицательным градиентом давления. Коэффициенты теплоотдачи и тем-
пература теплоизолированной стенки определялись методом нестационарного теплообмена. Для
оценки степени ламинаризации потока выполнено сопоставление результатов с известными зави-
симостями для турбулентного пограничного слоя, развивающегося на пластине в безградиентном
потоке. Выявлены закономерности влияния ускорения потока на закон теплообмена для исследуе-
мых конфигураций сверхзвуковых сопел.
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ВВЕДЕНИЕ
Оценка параметров теплового и динамическо-

го пограничного слоя в высокоскоростных пото-
ках газа в настоящее время сохраняет свою акту-
альность [1, 2]. В частности, это относится к ис-
следованию обратного перехода от турбулентного
течения к ламинарному (ламинаризация), приво-
дящего к резкому изменению коэффициентов тре-
ния и параметров теплообмена – коэффициентов
теплоотдачи и температуры теплоизолированной
стенки. Уже в 1950–60-x гг. сформировалось пред-
ставление, что процесс ламинаризации может про-
исходить в условиях ускорения потока [3], напри-
мер в сверхзвуковых соплах при течениях с низ-
кими числами Рейнольдса [4–10], а также вокруг
лопаток мало- и среднеразмерных газовых турбин
[11–13].

Для оценки возможности возникновения ла-
минаризации наибольшее распространение по-
лучил критерий K, предложенный Лондером [14]
и Кейсом [15] в середине 1960-х гг.:

где ν – кинематическая вязкость, U – скорость
ядра потока, x – продольная координата.

Определить значение K, соответствующее на-
чалу ламинаризации, можно, установив простей-
шую связь K с основным параметром динамиче-
ского пограничного слоя – числом Рейнольдса,
определенным по толщине потери импульса Reθ.
В соответствии с [16, 17] предположим, что турбу-
лентный пограничный слой может поддержи-
ваться только при Reθ ⪆ 300. Записывая инте-
гральное соотношение импульсов

и используя (для упрощения) зависимости форм-
параметра H [18] и коэффициента трения Cf от
Reθ для турбулентного безградиентного течения,
можно показать [19], что при любых начальных
значениях Reθ, соответствующих турбулентному
пограничному слою, ускорение потока с величи-
ной K порядка 3.5 × 10–6 приведет к снижению
числа Рейнольдса до Reθ ≈ 300.

Согласно опубликованным данным [20], зна-
чение K = 3.5 × 10–6 соответствует завершению
перехода к ламинарному течению и подавлению
турбулентных всплесков. Однако во многих рабо-
тах отмечается, что изменения в пограничных
слоях возникают при существенно более низких
ускорениях. Например, в работе [21] приводится
интервал критических значений (3–3.5) × 10–6,
Лондер [19] оценивает предельное значение K как
2 × 10–6. В [22] отмечается, что, уже начиная со

1 По материалам Восьмой Российской национальной кон-
ференции по теплообмену (РНКТ-8). Москва. 17–22 ок-
тября 2022 г.
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значения K = 7.5 × 10–7, наблюдается деформация
профиля скорости в пограничном слое, характер-
ная для процесса ламинаризации.

Необходимость проведения зондовых измере-
ний в пограничном слое приводит к тому, что боль-
шинство исследований ограничены низкоскорост-
ными потоками, в которых скорость на входе в уча-
сток с ускорением редко превышает 10 м/с [23].
При этом для высокоскоростных потоков с малой
физической толщиной пограничного слоя подоб-
ные исследования провести принципиально слож-
нее. Здесь важную роль могут играть косвенные
бесконтактные методы определения параметров
теплообмена [24].

Расчетные оценки с использованием инте-
гральных соотношений импульса и энергии сов-
местно с законами трения и теплообмена для тур-
булентного пограничного слоя требуют кор-
ректного (и, кроме того, не известного заранее)
соотношения между толщинами теплового и
динамического пограничных слоев [25] и в случае
применения к течениям в сверхзвуковых соплах
дают консервативные оценки [6]. В свою очередь
предположение о равновесности пограничных
слоев [26] и отсутствии влияния предыстории по-
тока на его параметры [27] приводит к переоценке
влияния ускорения и занижению расчетных зна-
чений коэффициентов теплоотдачи относитель-
но экспериментальных. Стоит отметить, что про-
граммные пакеты вычислительной гидрогазоди-
намики также нуждаются в верификации, так как
современные модели турбулентности, описываю-
щие ламинарно-турбулентный переход [28], име-
ют сложности с корректным описанием ламина-
ризации. Помимо этого, исследованию динами-
ки изменения K и оценке скорости обратного
перехода посвящено значительно меньше работ.

В области теплообмена общепризнанными яв-
ляются обширные результаты, полученные в ра-
ботах [4–6, 15, 29, 30] в 1960–70-е гг. Однако со-
вершенствование экспериментальных и расчетных
методик, а также средств измерений открывает но-
вые возможности в исследованиях теплообмена в
течениях с отрицательным градиентом давления.
Здесь следует отметить, что опубликовано сравни-
тельно мало современных работ, посвященных
экспериментальному исследованию коэффици-
ентов теплоотдачи [7, 31–34], отсутствуют работы
по исследованию температуры теплоизолирован-
ной стенки (кроме [35] по исследованию обтека-
ния перехода конуса в цилиндр), а расчетные ра-
боты в основном ссылаются на отмеченные выше
работы для верификации.

Обобщая сказанное, отметим, что исследова-
ние процесса ламинаризации – это актуальная
прикладная задача. Современное оборудование, в
том числе инфракрасные камеры, позволяет с вы-
сокой точностью определять параметры теплово-

го пограничного слоя (поля коэффициентов тепло-
отдачи и температур теплоизолированной стенки) в
высокоскоростных газовых потоках. Задача оцен-
ки влияния локальных величин ускорения потока
на ламинаризацию к настоящему времени также
мало изучена и представляет значительную науч-
ную ценность.

Целью настоящей работы является оценка влия-
ния ускорения потока (локальных величин K) на
параметры теплообмена в сверхзвуковом сопле с
использованием метода полевой инфракрасной
термометрии с последующим восстановлением
параметров теплового пограничного слоя.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧ ИССЛЕДОВАНИЯ
В рамках работы выполнено исследование влия-

ния распределения локальных значений K в сверх-
звуковом сопле на основные параметры теплооб-
мена: коэффициенты теплоотдачи и температуру
теплоизолированной стенки. Изменение K по
длине (рис. 1) обеспечивалось различным профи-
лированием боковых стенок (рис. 2). Изменение
максимального значения Kmax достигалось за счет
варьирования полного давления в форкамере (таб-
лица) при постоянстве противодавления на выхо-
де из канала (1 атм). На рис. 1 представлены рас-
пределения K только для режимов I и VI (режимы
течения II–V промежуточные). Использовались
два варианта геометрии:

– геометрия первого сопла взята из атласа плос-
ких сопел [36], обеспечивает умеренное ускорение
потока на значительной протяженности, имеет
равномерное поле числа Маха на выходе;

– для второго сопла дозвуковая часть спрофи-
лирована с использованием профиля Витошин-
ского, сверхзвуковая – методом характеристик,
что довольно часто используется при проектиро-
вании сопел максимальной тяги [37]. Для данного

Рис. 1. Распределение параметра ускорения потока
вдоль оси канала: 1, 3 – режим течения I для сопел 1 и 2
соответственно; 2, 4 – режим течения VI для сопел 1 и 2.
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сопла характерны высокие значения ускорения
потока на более короткой дистанции по сравне-
нию с соплом № 1. При этом поле числа Маха на
выходе имеет большую неравномерность. В связи
с конструкционными особенностями установки,
геометрия сопла № 2 и величины K на входе в ка-
нал повторяли сопло № 1, обеспечивая предвари-
тельное незначительное ускорение потока.

Два щелевых канала изготовлены фрезерова-
нием из оргстекла со следующими общими пара-
метрами:

– размеры входного сечения – 38.6 × 3.8 мм2;
– размеры критического сечения – 12 × 3.8 мм2;
– общая протяженность канала – 0.3 м;
– протяженность дозвуковой части канала (до

критического сечения) – 0.1 м;
– протяженность сверхзвуковой части канала

– 0.16 м;
– расчетное изоэнтропическое число Маха на

выходе из сопла M = 2;
– боковые стенки канала за соплом выполне-

ны с углом полураскрытия 1.5° для поддержания
постоянного числа Маха;

– сверхзвуковой диффузор с углом раскрытия
8° располагался на расстоянии 0.16–0.2 м от кри-
тического сечения.

Во всех экспериментах полного давления в
форкамере p0 достаточно для запирания сопла и,
следовательно, локальные значения K определя-
ются геометрией каналов и свойствами рабочего
тела – воздуха.

В сопле № 1 ускорение потока начиналось со
входа в канал, величина K достигала своего мак-
симума (таблица) на расстоянии –31 мм от крити-
ческого сечения. Далее происходило полуторакрат-
ное снижение K и от x = –15 мм до критического се-
чения значение K сохранялось. В сверхзвуковой
части сопла K монотонно снижалось. На выходе из
сопла ускорение потока прекращалось.

После первоначального разгона в сопле № 2
пограничный слой развивался без ускорения до
сечения x = –12 мм, а максимальные значения
Kmax, существенно превосходящие величины K,
необходимые для начала ламинаризации, дости-
гались в сечении –10 мм. Далее вплоть до выхода из
сопла величина K практически монотонно снижа-
лась. На участке x = –15…6 мм ускорение в дан-
ном сопле гораздо существеннее, и далее вплоть
до окончания разгона величины K для двух сопел
практически совпадали.

Экспериментальные исследования проводи-
лись в “холодной” аэродинамической трубе без су-
щественного перепада между температурой стенки
канала и температурой торможения потока. Это

Рис. 2. Геометрия исследуемых сверхзвуковых сопел.
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IV 2.4 2.1 9.5
V 2.7 1.85 8.47
VI 3.05 1.65 7.5
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позволяет исключить влияние температурного фак-
тора на параметры теплового и динамического по-
граничных слоев и выделить, наряду со сжимаемо-
стью потока, только влияние ускорения потока.

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ УСТАНОВКА 
И МЕТОДИКА ИЗМЕРЕНИЙ

Экспериментальные исследования проводи-
лись на малоразмерной аэродинамической уста-
новке (рис. 3). Сжатый воздух поступает в форка-
меру, где происходит выравнивание потока в
сотовом смесителе [38]. Регулировка давления в
форкамере осуществлялась с помощью редуктора,
расход воздуха измерялся с использованием массо-
вого кориолисового расходомера. В форкамере ре-
гистрируются давление и температура торможения
[39]. После форкамеры (и шестикратного поджа-
тия) установленная заслонка направляет поток
воздуха либо в канал, либо напрямую в атмосфе-
ру. После дополнительного поджатия (в 4.2 раза)
воздух поступает в исследуемый щелевой канал.
Поток на входе в канал считался равномерным.
Геометрия канала обеспечивает нарастание дина-
мического пограничного слоя, начиная с рассто-
яния 20 мм против потока от входа. Исследуемая
поверхность, образующая заднюю стенку канала,
выполнена нагреваемой, и, следовательно, разви-
тие теплового пограничного слоя начинается не-
посредственно со входа в канал. Вклад теплоизо-
лированного входного участка не превышает 3% в
сечении x = –50 мм и не превышает 1% в крити-
ческом сечении.

Изготовлено два варианта верхней стенки. Од-
на из верхних стенок дренирована для измерения
распределения статического давления по длине
канала (на участке –80…190 мм относительно кри-
тического сечения с шагом 10 мм, диаметр отвер-

стий равен 0.3 мм). Вторая стенка имеет Zn–Se-ок-
но, прозрачное в ИК-области излучения, и обеспе-
чивает возможность регистрации поля температур
с помощью ИК-камеры. Окно расположено на
участке –60…160 мм от критического сечения.
Физический размер пикселя камеры составлял
~0.35 мм (расстояние в 220 мм вдоль оси канала
соответствовало 630 пикселям камеры).

Экспериментальные исследования проводились
в два этапа. На первом этапе устанавливалась дре-
нированная верхняя стенка и исследовалось рас-
пределение статического давления p по длине кана-
ла при различных давлениях в форкамере p0. Изме-
рения проводились на неподогреваемой стенке. С
использованием полученных распределений ста-
тического давления p и давления в форкамере p0
определялись распределения чисел Маха по дли-
не канала с использованием газодинамической
функции давления:

где k – показатель адиабаты. Число Маха, опреде-
ленное с использованием π(M), является макси-
мальным числом Маха в сечении при условии со-
хранения полного давления по длине канала. Одна-
ко за соплом в высокоскоростном потоке падение
полного давления существенно, и реальное зна-
чение числа Маха, по-видимому, несколько ни-
же. В области разгона потока экспериментальные
значения числа Маха практически совпадали по
величине с изоэнтропическим течением. Далее с
использованием полученных чисел Маха опреде-
лялись параметры в ядре потока, необходимые
для расчета числа Стентона Stexp.

( ) 12

0

1(M) 1 M ,
2

k
kp k

p
−−π = = +

Рис. 3. Схема экспериментальной установки: 1 – ИК-камера, 2 – форкамера, 3 – сотовый смеситель, 4 – термопары
температуры торможения T0, 5 – отборники давления в форкамере p0, 6 – заслонка, 7 – исследуемый канал, 8 – верх-
няя стенка, 9 – выходной диффузор.
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На втором этапе исследовались поля коэффи-
циентов теплоотдачи и температуры восстановле-
ния методом нестационарного теплообмена. Для
этого исследуемая (нижняя) стенка канала пред-
варительно нагревалась до 40‒45°C. Для дости-
жения постоянной температуры газа устанавли-
вался требуемый расход, при этом вход в канал
был закрыт. Контроль температурного поля стен-
ки канала в это время осуществлялся ИК-каме-
рой, полной температуры потока – термопарами
в форкамере. По достижении постоянства во вре-
мени всех измеряемых температур воздух начи-
нал поступать в канал. Частота съема изображений
составляла 30 Гц. Продолжительность регистрации
темпа охлаждения составляла 20 с. Перепад темпе-
ратур между начальным и конечным моментами
эксперимента составлял от 30 до 50°С.

Для определения коэффициентов теплоотдачи
и температуры теплоизолированной стенки ис-
пользовался метод нестационарного теплообме-
на. Для каждого элемента исследуемой стенки,
соответствующего пикселю ИК-камеры, строи-
лась конечно-разностная модель по толщине
стенки для решения одномерного нестационар-
ного уравнения теплопроводности

где ks – коэффициент теплопроводности, ρs –
плотность, cs – теплоемкость материала стенки
(оргстекла), Ts – температура стенки в момент вре-
мени t на глубине y, Tw(t) = Ts(y = 0, t), t ‒ время.
Граничное условие первого рода на границе, че-
рез которую осуществлялся нагрев, определяется
температурой, регистрируемой термопарой, а на
границе со стороны проточной части канала –
ИК-камерой.

Для каждого момента времени восстанавливался
тепловой поток qexp, обеспечивающий эксперимен-
тально измеренный темп охлаждения поверхности
модели. Далее тепловой поток выражался через ло-
кальный коэффициент теплоотдачи α и разность
между локальной температурой теплоизолирован-
ной стенки Taw и температурой поверхности Tw в те-
кущий момент времени: qexp(t) = α(Taw – Tw(t)). Для
определения этих значений полученная зависи-
мость qexp(t) строилась в координатах температура
стенки–тепловой поток. Данные, соответствую-
щие регулярному режиму, аппроксимировались
линейной зависимостью: коэффициент теплоотда-
чи соответствовал углу наклона полученной линии,
температура теплоизолированной стенки – точке
пересечения с осью абсцисс. С использованием
этой процедуры для каждого пикселя ИК-камеры
определялись поля коэффициентов теплоотдачи
и температуры теплоизолированной стенки в ис-
следуемом канале.

∂ = ρ
∂

2

2
( , ) ( , ),s s

s s s
T y t dT y tk c

dty

Так как в глубоко дозвуковой области (M  1)
канала отличие полной температуры от темпера-
туры теплоизолированной стенки не превышает
точности измерения этих температур, при опре-
делении параметров теплообмена в качестве пол-
ной температуры T0 использовалась температура
теплоизолированной стенки в области M < 0.2. Это
позволяет существенно снизить неопределенности
измерений, связанные с изменением температуры
газа при его движении от форкамеры к каналу.

Локальное значение числа Стентона Stexp =
= α/(ρUcp) определялось с использованием ло-
кальных значений коэффициента теплоотдачи α.
Величины скорости U и плотности ρ в ядре пото-
ка взяты на средней линии канала с использовани-
ем экспериментального распределения M вдоль ка-
нала и температуры торможения T0, определенной
в глубоко дозвуковой области течения.

РЕЗУЛЬТАТЫ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ 
ИССЛЕДОВАНИЙ

Числа Маха и параметр ускорения потока. Не-
обходимой частью теплофизического эксперимен-
та являются определение параметров в ядре потока
и идентификация величины ускорения потока в
исследуемых соплах. На рис. 4 сравниваются экс-
периментальные распределения чисел Маха по
длине каналов с расчетными (изоэнтропически-
ми) для рассматриваемых давлений в форкамере.

На выходе из сопел максимальные значения
M ≈ 1.8 оказались несколько ниже расчетных.
Число Маха в соответствии с практически постоян-
ным статическим давлением в сверхзвуковой части
канала за соплом № 1 не изменяется вплоть до воз-
никновения скачка уплотнения. Число Маха на
выходе из сопла № 2 имеет большую неравномер-
ность в выходном сечении, что проявляется в воз-
никновении характеристик против потока.

!

Рис. 4. Распределение числа Маха вдоль каналов:
1, 2 – расчетные (изоэнтропические) значения для
сопел 1 и 2; 3, 4 – экспериментальные значения для
сопел 1 и 2; подписи к экспериментальным значени-
ям соответствуют данным таблицы.
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При меньших давлениях в форкамере распре-
деление чисел Маха соответствует описанному
выше вплоть до скачка уплотнения. Выполнен-
ные измерения позволяют утверждать, что в раз-
гонной части сопел ускорения потока соответ-
ствуют предварительным оценкам (рис. 1).

Адиабатная температура стенки. За исключени-
ем области взаимодействия характеристик, обра-
зующихся в точке перехода от разгона к выравни-
ванию потока в сопле № 2 в нерасчетных режимах
(область а на рис. 5), распределение относитель-
ной температуры теплоизолированной стенки
Taw/T0 в поперечном направлении достаточно од-

нородно (рис. 5). Поэтому для дальнейших оце-
нок использовались значения на средней линии
(z = 0 мм) рассматриваемой стенки.

На рис. 6 представлено изменение относитель-
ной температуры теплоизолированной стенки
Taw/T0 для двух сопел при различных параметрах
ускорения потока (давлениях в форкамере) с ро-
стом числа Маха. Также на рисунок нанесены
значения Taw/T0, соответствующие развитым
ламинарному и турбулентному пограничным
слоям. Здесь стоит отметить тот факт, что уча-
сток –60…–12 мм до критического сечения сопла
№ 2 соответствует области M < 0.25 на рис. 6б.

Рис. 5. Поля относительных температур Taw/T0 для двух сопел при давлении p0 = 2.04 атм.
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Рис. 6. Относительные температуры Taw/T0 для двух сопел на средней линии каналов: (а) – сопло № 1, (б) – № 2;
1 – p0 = 1.43 атм, 2 – 1.75, 3 – 2.04, 4 – 2.4, 5 – 2.7, 6 – 3.02; штриховые линии – турбулентный режим течения, пунк-
тирные линии – ламинарный.
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Наблюдается превышение измеренной вели-
чины Taw/T0 значений, характерных для развитого
турбулентного течения в случае малых K и боль-
ших чисел Маха. Это, по-видимому, вызвано сни-
жением реального числа Маха относительно изоэн-
тропического, а также тем, что пограничный слой
недостаточно развит. Ниже по потоку – в области
сверхзвукового течения – Taw/T0 снижается и до-
стигает турбулентных значений на расстоянии
100 мм от критического сечения.

Характеры изменения Taw/T0 для двух вариан-
тов ускорения существенно различаются. В сопле
с умеренным ускорением потока величина Taw/T0
не зависит от K и по мере нарастания теплового
пограничного слоя и увеличения числа M моно-
тонно стремится к значению для турбулентного
пограничного слоя вплоть до возникновения скач-
ка уплотнения. В сопле № 2 наблюдается снижение
Taw/T0 с ростом K при одинаковом M. Кроме то-
го, для данного сопла на величину Taw/T0 в об-
ласти M > 1.7 помимо ускорения потока оказыва-
ет влияние взаимодействие характеристик. Здесь
наблюдаются минимальные значения Taw/T0.

Коэффициент теплоотдачи. На рис. 7 представ-
лено сравнение полученных полей относительных
коэффициентов теплоотдачи Stexp/Stx для двух со-
пел. Величина расчетного числа Стентона Stx опре-
делялась для турбулентного пограничного слоя,
развивающегося на пластине в безградиентном
течении [40]:

где Rex – число Рейнольдса, определенное по длине
пограничного слоя; ΨM – поправка на сжимаемость

Так как в интегральном соотношении энергии
отсутствуют члены, определяемые продольным
градиентом давления при оценке коэффициента
теплоотдачи Stx, можно применять зависимость
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для безградиентного течения, в которой при опре-
делении Rex используются локальные величины ρU
[41]. Отклонение Stexp/Stx от единицы свидетель-
ствует о влиянии ускорения потока на зависи-
мость числа Стентона от числа Рейнольдса.

Величины коэффициентов теплоотдачи α до-
стигают максимальных значений в области крити-
ческого сечения и за скачком уплотнения. Однако
Stexp/Stx в области критического сечения минималь-
ны для обоих сопел. Значения коэффициентов
теплоотдачи в глубоко дозвуковой области канала
и в области безградиентного сверхзвукового тече-
ния в двух каналах практически совпадают с тур-
булентными значениями и здесь Stexp/Stx ≈ 1. За
скачком уплотнения наблюдается интенсифика-
ция теплоотдачи и Stexp/Stx > 1.

В сопле № 2 в области критического сечения
происходит более существенное снижение Stexp/Stx
по сравнению с соплом № 1, вследствие большего
ускорения потока.

Следует отметить влияние пограничного слоя
на боковых стенках на течение в канале и поля
коэффициентов теплоотдачи в области возник-
новения скачка уплотнения, приводящих к отры-
ву пограничного слоя и значительному (до двух
раз) увеличению коэффициента теплоотдачи за
скачком. В то же время против потока увеличение
коэффициента теплоотдачи в сопле № 1 незначи-
тельно (на 10%), в сопле № 2 – более существен-
ное (до 30% при малых давлениях в форкамере) в
периферийной области исследуемой нижней стен-
ки (рис. 7).

Так как число Рейнольдса Rex растет в дозву-
ковой области сопла и снижается в сверхзвуковой,
а влияние числа Маха на коэффициент теплоот-
дачи описывается поправкой на сжимаемость ΨM,
изменение величины Stexp/Stx представлено вдоль
средней линии стенки каналов (рис. 8). Также на
рисунок нанесены значения Stлам/Stx для безгра-
диентного ламинарного пограничного слоя при
минимальном давлении в форкамере.

По мере роста параметра K (уменьшения пол-
ного давления) интенсивность теплообмена в об-
ласти ускорения потока в сопле № 1 начинает

Рис. 7. Поля относительных коэффициентов теплоотдачи Stexp/Stx для двух сопел при давлении p0 = 2.04 атм.
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снижаться и для режима течения с минимальным
давлением составляет 0.6 от значения, соответству-
ющего турбулентному пограничному слою. Мини-
мальное значение Stexp/Stx соответствует дозвуковой
области течения. За критическим сечением величи-
на K падает, а Stexp/Stx возрастает, возвращаясь на
выходе из сопла к турбулентным значениям.

Входной участок второго сопла повторяет гео-
метрию сопла № 1, и пограничный слой аналогично
реагирует на незначительное ускорение потока
(K < 1.6 × 10–6) – снижением Stexp/Stx до 0.9. Однако
по течению в безградиентной области сопла № 2
(–40…–12 мм) этот эффект исчезает. Далее про-
исходит существенное снижение теплоотдачи
(до Stexp/Stx = 0.5), при этом локальные значе-
ния Stexp/Stx практически не зависят от единичного
числа Рейнольдса и Kmax. Уменьшение комплекса
Stexp/Stx наблюдается на всем дозвуковом участке
ускорения вплоть до критического сечения, в то
время как максимальное значение Kmax соответ-
ствует расстоянию –12 мм от критического сече-
ния и далее K практически монотонно убывает. По
потоку в сверхзвуковой части, несмотря на продол-
жающееся снижение K, вплоть до p0 = 2.4 атм про-
исходит дальнейшее снижение Stexp/Stx. Как и с
Taw/T0, снижение Stexp/Stx на выходе из сопла от-

части вызвано взаимодействием характеристик
(область а на рис. 7). Здесь достигались значения
Stexp/Stx = 0.35. По мере увеличения давления в фор-
камере значения Stexp/Stx приближаются к единице.

Важным является то, что для случая существен-
ного ускорения потока в сопле № 2 достигнута пре-
дельная скорость снижения Stexp/Stx, в то же время в
условиях умеренного ускорения (сопло № 1) ско-
рость снижения Stexp/Stx зависела от K. При этом
длина разгонного участка недостаточна для пол-
ной ламинаризации потока, и в обоих соплах ми-
нимальные значения относительного коэффици-
ента теплоотдачи снижаются до Stexp/Stx ≈ 0.5, что
еще раз подчеркивает важность протяженности
области ускорения потока.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе представлены результаты экспери-
ментального исследования параметров теплооб-
мена при течении сжимаемого газа с отрицатель-
ным градиентом давления на примере сопел раз-
личной геометрии с умеренным и существенным
ускорением потока. Давление в форкамере изме-
нялось в диапазоне p0 = 1.43–3.03 атм, макси-
мальные значения параметра ускорения потока

Рис. 8. Влияние продольного градиента давления на закон теплообмена Stexp/Stx для двух сопел: (а) – сопло № 1,
(б) – № 2; серый – область безградиентного течения; 1 – p0 = 1.43 атм, 2 – 1.75, 3 – 2.04, 4 – 2.4, 5 – 2.7, 6 – 3.05;
7 ‒ Stлам/Stx.
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Kmax в сопле с умеренным ускорением достигали
Kmax = 3 × 10–6, с существенным – Kmax = 16 × 10–6.
Методом нестационарного теплообмена получе-
ны поля коэффициентов теплоотдачи, а также
поля температуры теплоизолированной стенки
для каждого режима течения.

Отмечено влияние характера ускорения пото-
ка на температуру теплоизолированной стенки:
умеренное ускорение потока практически не вли-
яет на Taw/T0, в то время как существенное уско-
рение приводит к снижению Taw/T0 вплоть до зна-
чений, характерных для ламинарного потока.

Отмечено влияние ускорения на интенсивность
теплообмена в турбулентном пограничном слое:
максимальное снижение относительного коэффи-
циента теплоотдачи в сопле с умеренным ускоре-
нием наблюдалось в области до критического
сечения и достигало Stexp/Stx = 0.6. В сопле с су-
щественным ускорением снижение теплообме-
на более значительно: в окрестности критического
сечения достигалось значение Stexp/Stx = 0.5. Следо-
вательно, оценка теплоотдачи с использованием
закона теплообмена для турбулентного погранич-
ного слоя в сверхзвуковых соплах может давать
существенно консервативную оценку.

Обнаружено, что коэффициент теплоотдачи
более чувствителен к ускорению потока и его ла-
минаризации по сравнению с температурой теп-
лоизолированной стенки. Для сопла с существен-
ным ускорением потока достигнута предельная
скорость снижения интенсивности теплоотдачи,
в то время как для сопла с умеренным ускорением
абсолютные величины K определяли скорость из-
менения Stexp/Stx.

Обнаружено запаздывание реакции теплового
пограничного слоя как для умеренного, так и для
существенного ускорения: снижение относитель-
ного коэффициента происходит с некоторым от-
ставанием – минимальные значения достигаются
на некотором расстоянии по потоку относитель-
но положения Kmax. Это же справедливо и для от-
носительной температуры теплоизолированной
стенки. Однако даже при наименьших значениях
параметров ускорения потока, реализованных в экс-
перименте, наблюдается влияние продольного гра-
диента давления на величину коэффициента тепло-
отдачи. Следует отметить снижение относительно-
го коэффициента теплоотдачи Stexp/Stx уже в режиме
с максимальной величиной Kmax = 0.75 × 10–6 в сопле
с умеренным ускорением потока.

Исследование выполнено за счет средств гран-
та Российского научного фонда (проект № 19-79-
10213, https://rscf.ru/project/19-79-10213/).
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