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Аннотация. Рассматриваются результаты численного и экспериментального 

исследования сверхзвукового обтекания тела с затупленной иглой. Показано 

снижение затрат вычислительных ресурсов и повышения согласованности 

численного моделирования с результатами экспериментальных исследований на 

сверхзвуковой аэродинамической трубе с помощью применения локальной 

адаптации сетки в областях больших газодинамических неоднородностей. 
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Abstract. The traveling at supersonic speed generates a detached bow shock wave ahead of 

it. Downstream of that, the flow attains large increases of pressure and temperature, which 

are responsible for the high drag and aerodynamic heating. High drag values increase fuel 

usage and reduce the ratio of payload to total takeoff weight [1]. 

The paper considers supersonic flow at Mach number M=4.2. The condition of 

adhesion and isothermicity with a temperature T = 300 K is established on the streamlined 

surface of the object of study. The flow is considered axisymmetric with respect to the OX 

axis. The simulation was carried out in a two-dimensional formulation on a structured 

prismatic grid containing 506 thousand elements, 65 elements account for the boundary 

layer. The ratio of the diameter of the main cylinder to the length of the needle is L/D = 1.4. 

During the calculation, the mesh cells are adapted in the zones of flow 

inhomogeneities. The number of adapted cells is 835 thousand, the number of unadapted 

cells of the original grid is 234 thousand. A homogeneous grid with the size of the cells 
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corresponding to the adapted cells would contain about 2687 thousand cells. Thus, local 

adaptation allowed to reduce the amount of calculations by 2,5 times. 

As a result of the calculations carried out, the difference in the distribution of the 

pressure coefficient on the surface of the model and in the position of the head shock wave 

between the adapted and non-adapted grid is clearly traced. 

Comparison of the results of visualization of flow inhomogeneities in supersonic body 

flow obtained experimentally on a wind tunnel and numerical modeling. The results of 

numerical simulation are in good agreement with experimental data. 

The calculations presented in the article showed that the use of local grid adaptation 

in the areas of gas-dynamic inhomogeneities allowed not only to reduce the cost of 

computing, but also to achieve a good agreement of numerical results with the results 

obtained experimentally on a supersonic wind tunnel. 
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Ведение 

Движение тел со сверхзвуковой скоростью сопровождается возникновением 

скачка уплотнения в носовой части. За скачком уплотнения, на поверхности 

летательного аппарата (ЛА), происходит значительное повышение давления и 

температуры, что приводит к высокому лобовому сопротивлению и 

аэродинамическому нагреву. Задача обтекания сверхзвуковым потоком тела с иглой 

https://doi.org/10.34759/trd-2022-125_06


и уступов различной конфигурации встречается во многих приложениях 

аэродинамики, например, при изучении обтекания элементов ЛА с целью 

уменьшения лобового сопротивления. В свою очередь выступающие элементы ЛА 

могут также выполнять функцию управляющих плоскостей для создания моментов. 

Вопросам течения близи уступов с различными углами наклона в широком диапазоне 

газодинамических параметров посвящено большое количество работ [1-9]. Такие 

работы проводились для лучшего понимания процессов возникновения ударно-

волновых структур в углах сжатия при различных скоростях обтекания набегающим 

потоком. Прямой уступ является предельным случаем угла сжатия. Одной из 

особенностей течения вблизи прямого уступа является наличие отрывной зоны, 

которая может оказаться нестационарной и негативно влиять на аэродинамические 

характеристики ЛА. Стоит отметить, что такой характер течения может привести к 

значительным акустическим колебаниям, которые могут перейти в 

автоколебательный режим. В результате передняя отрывная зона будет периодически 

появляться и исчезать, что приведет к существенным изменениям в структуре 

течения. 

Постановка задачи 

В работе рассматривается обтекание тела осесимметричной формы 

сверхзвуковым потоком при числе Маха М∞=4,2. На обтекаемой поверхности ЛА 

устанавливается условие прилипания и изотермичности с температурой Т∞ = 300 К. 

Течение считается осесимметричным относительно оси ОХ. Расчеты проводились на 

основе осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса, замыкающиеся 

уравнением турбулентности k-ω SST [1,2,16-20]. 



Общий вид модели и геометрические характеристики представлены на 

рисунке 1. Модель состоит из цилиндра диаметром D = 20 мм, на котором 

установлена игла, представляющая собой цилиндр с диаметром много меньшим D. 

Отношение длины иглы к диаметру основного цилиндра составляет L/D = 1,4. 

 

Рисунок 1 – Геометрические характеристики модели 

 

Моделирование проводилось на структурированной призматической сетке, 

содержащей 506 тыс. элементов, на толщину пограничного слоя приходится 65 

элементов (параметр y+=0,3) (рисунок 2). 

 

Рисунок 2 – Сетка конечных элементов 

Результаты исследований 

Структура потока вблизи иглы представлена на рисунке 3. Около передней 

кромки иглы возникает скачок уплотнения, за ним образуется зоны рециркуляции, 

которая заполняется воздухом с низким динамическим давлением. Образовавшийся 



головной скачок уплотнения на игле и зона рециркуляции приводит к снижению 

лобового сопротивления, по сравнению с обтеканием тела без иглы [10]. В зоне 

повторного присоединения, где отсоединенный пристеночный слой ударяется о 

выступ цилиндра, создается ударная волна при повторном его присоединении, а 

поток разворачивается и движется параллельно поверхности тела.  

 
Рисунок 3 – Структура потока вблизи тела с иглой 

В процессе расчета в зонах неоднородностей потока происходит адаптация 

ячеек сетки по градиентам давления, через каждые 200 итераций. Общее количество 

итераций составило 100 тыс. На рисунке 4 красным цветом показаны ячейки, которые 

подвергаются адаптации. Количество адаптированных ячеек составляет 835 тыс., 

число неразбитых ячеек исходной сетки 234 тыс. Однородная сетка с размером ячеек, 

соответствующих адаптированным ячейкам, содержала бы около 2687 тыс. ячеек. 

Таким образом, локальная адаптация позволила сократить объем времени 

вычислений в 2,5 раза. 



 
Рисунок 4 – Адаптация сетки в зонах больших градиентов давления. 

В результате проведенных расчетов четко прослеживается разница в 

распределении коэффициента давления (Cp) на поверхности модели и в положении 

головного скачка уплотнения между результатами полученными на адаптированной 

и неадаптированной сетке (рисунок 5). Из рисунка видно, что на сетке без адаптации 

вблизи точки отрыва пристеночного слоя L = 0, коэффициент давления сильно 

занижен Ср=0,01, что является ошибкой моделирования. В свою очередь на 

адаптированной сетке коэффициент давления в аналогичной точке равен Ср=0,09. 

Вблизи основания иглы (L/D > 0.8) на адаптированной сетке, коэффициент давления 

значительно снижается Ср=0,01, по сравнению с решением на не адаптированной 

сетки Ср=0,07, из-за более точного разрешения рециркуляционных вихрей. 

 
Рисунок 5 – Коэффициент давления на поверхности модели 

----   сетка без адаптации;  ----   адаптированная сетка 



Плотность сетки оказывает значительное влияние на величину числовой 

диффузии. На рисунках 6  и 7 показаны поля распределения числа Маха и величины 

давления вблизи ЛА, полученные с использованием исходной и адаптированной 

сетки. На неадаптированной сетке граница головного скачка уплотнения менее 

выражена (рисунки 6  и 7, а), а присоединенная ударная волна на внешней кромке 

цилиндра практически не прослеживается, по сравнению с расчетом после адаптации 

сетки конечных элементов (рисунки 6  и 7, б). 

  
а) б) 

Рисунок 6 – Значения чисел Маха на исходной (а) и адаптированной сетке (б). 

  
а) б) 

Рисунок 7 – Значения давления на исходной (а) и адаптированной сетке (б). 

Результаты решения обтекания тела на неадаптированной сетке достаточно 

близко к результатам проведенных экспериментов, однако адаптация сетки позволяет 

значительно повысить согласие с экспериментальными данными. 



На рисунке 8 показано сравнение результатов визуализации неоднородностей 

потока при сверхзвуковом обтекании тела, полученных экспериментальным путем на 

аэродинамической трубе и полученными результатами расчетов.  

  

а) 

б) 

I II 

Рисунок 8 – Шлирен-теневая картина обтекания ЛА (М∞ = 4,2) 

I - исходная сетка; II – адаптированная сетка 

а) эксперимент; б) расчет 

Результаты экспериментальных исследований для числа Маха М∞ = 4,2 

получены на сверхзвуковой аэродинамической трубе рессиверного типа с закрытой 

рабочей частью. Для визуализации течения использовалась шлирен-теневая схема, 

для фиксации видеоизображения применялась высокоскоростная монохромная 

камера MegaSpeed. На рисунке 8 показаны результаты численного моделирования на 

исходной и адаптированной сетках в сравнении с результатами экспериментов. На 

неадаптированной сетке (рисунок 8, I) видна ошибка в определении положении 

головного скачка уплотнения на игле. А также размыта граница присоединенного 

скачка уплотнения (рисунок 8, I).  Как видно из рисунка 8 II, что результаты 

численного моделирования хорошо согласуются с экспериментальными данными 

(рисунок 8, II) [11-15]. 

Заключение 



Приведенные в статье расчеты показали, что применение локальной адаптации 

сетки в областях газодинамических неоднородностей позволило не только сократить 

затраты вычислительных мощностей в 2,5 раза, но и добиться хорошего согласования 

численных результатов с результатами, полученными экспериментальным путем на 

сверхзвуковой аэродинамической трубе. Расхождения в значениях составило: для 

числа Маха ΔM ≈ 3,2%; для давления торможения Δp ≈ 8,2% 
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