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In the given work the basic models of current and pressure arising on a sur-
face flowed round by a supersonic stream at injection of gas with the purpose 
of creation of additional aerodynamic  forces are resulted. The gas-dynamic 
scheme of current which is the common for the majority of cases of jets inter-
action is shown. 

 
 
Для описания картины течения использу-

ются в основном результаты дренажных испы-
таний (испытания с одновременным измерени-
ем давления во многих точках обтекаемой по-
верхности в области взаимодействия потоков), 
фотоисследований, изучение следов границ 
возмущенных зон на обтекаемой поверхности, 
а также результаты теоретических исследова-
ний проникновения газовой струи и взаимо-
действия сверхзвукового потока со струйным 
препятствием.  

Проникновение вдуваемой струи, а следо-
вательно, и картина взаимодействия потоков 
зависят от параметров внешнего и инжекти-
руемого потоков (W∞ , P∞ , ∞χ , ВДW , ВДP , ВДχ  и 
др.), размеров струи и конструктивных осо-
бенностей инжектора. 

Вдуваемая через круглое отверстие боко-
вая струя 1 движется по криволинейной траек-
тории под воздействием основного потока. 
Форма траектории струи и высота создаваемой 
ею преграды зависят от соотношения количеств 
движения вторичного и основного потоков в 
месте вдува и от угла вдува газа. Вдуваемый газ 
создает для набегающего потока препятствие в 
виде ступеньки неправильной формы. 

Возникновение значительных градиентов 
давления в основном потоке при торможении 
его у преграды приводит к отрыву погранич-
ного слоя на обтекаемой поверхности, образо-
ванию трехмерной отрывной зоны и системы 

скачков уплотнения. У вершины жидкого ко-
нуса берут начало критически косой скачок 
уплотнения 4 (рис. 1), сливающийся ниже по 
течению с головной ударной волной, и замы-
кающий скачок. 

Угол отрыва пограничного слоя ОТРδ  и 
угол возникающего в точке отрыва скачка уп-
лотнения практически не зависят от вида пре-
пятствия (струйное или твердое) и в плоскости 
симметрии возмущенной зоны, создаваемой 
струей, примерно равны значениям, получен-
ным для плоского взаимодействия [1, 2].  

Длина зоны отрыва, отсчитываемая от пе-
редней кромки отверстия вдува, пропорцио-
нальна глубине проникновения струи в сверх-
звуковой поток, а следовательно, в такой же 
мере зависит от параметров, влияющих на 
проникновение струи, т.е. пропорциональна 
величинам ВДd , ( )0,5

0 1jP Р , 1М −
∞ , мало зависит 

от 0 jχ  и 1χ . Однако при равной глубине про-
никновения струи длина зоны отрыва зависит 
еще от параметров струи, в первую очередь от 
угла вдува и степени недорасширения струи. 
Поэтому для струйных препятствий вводят 
понятие эффективной высоты струйной пре-
грады ЭФh , в общем случае не равной глубине 
проникновения струи.  

Влияние числа Рейнольдса невозмущен-
ного потока небольшое, так как толщина слоя 
смещения на свободной границе зоны отрыва 
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Рис. 1. Схема взаимодействий сверхзвукового потока с боковой недорасширенной струей:  
1 – вдуваемая струя; 2 – криволинейный скачок уплотнения; 3 − отрывная зона; 4 – косой 
скачок уплотнения; 5 – “диск Маха” в струе; 6 – донная область. 

 
сравнительно мала, а влияние вязкости незна-
чительно; о малом влиянии числа Рейнольдса 
на длину зоны отрыва свидетельствуют также 
экспериментальные данные [3]. 

Ударная волна, разграничивающая об-
ласть возмущенного давления, имеет вид по-
лутела вращения и пересекается с поверхно-
стью по кривой, близкой к параболе. При вду-
ве через щель полутело вращения вытянуто по 
ширине.  

Струйки основного потока, прошедшие 
скачки в некоторой точке А расслаиваются: 
часть их поворачивает к поверхности, а ос-
тальные обтекают вдуваемую струю. При на-
текании первой части потока на поверхность 
образуется узкая зона растекания этой части 
потока. При отходе от линии растекания Zp 
получается возвратное течение в отрывной зо-
не. Вторая часть основного потока после точки 
А огибает вдуваемую струю с боков и натекает 
на стенку поверхности за отверстием вдува. 

В зоне отрыва перед препятствием давле-
ние растет до некоторого значения Р2 (рис. 2б), 
затем стабилизируется на определенной длине, 
после чего следует провал давления до значе-
ния Р3 (рис. 2в) в области перед линией расте-
кания, а далее наступает второй максимум 
давления Р4 (рис. 2г), значительно превы-
шающий величину Р2 и наиболее четко прояв-
ляется на рис. 2. Давление Р4 действует на уз-
кой полосе между линией Zp и вдуваемой 
струей. С удалением от этой плоскости макси-
мумы и провалы давления сглаживаются и 

общий уровень избыточного давления не-
сколько снижается. 

Проникающая через пограничный слой 
струя газа расширяется с образованием первой 
“бочки” с замыкающим прямым скачком уп-
лотнения (диск Маха), разворачивается на оп-
ределенной высоте и на некотором расстоянии 
вниз по потоку от места вдува касается по-
верхности, разворачивается в косом скачке уп-
лотнения 7 и течет вдоль поверхности. 

Между отверстием вдува и точкой прили-
пания струи к стенке существует вихревая 
подковообразная зона 6 (донная область, огра-
ниченная линиями Z1 и Z2) с отрицательным 
избыточным давлением ПPΔ . 

Ширина разреженной зоны определяется 
шириной препятствия, а ее длина зависит от 
высоты проникновения струи, угла вдува αВД, 
числа Маха МВД, давления в струе и во внеш-
нем потоке и др. 

В остальной части возмущенного течения 
(между подковообразным вихрем и линией Zs 
отрыва пограничного слоя) избыточное давле-
ние положительное и имеет сложное распре-
деление по площади возмущенной зоны. С 
удалением от препятствия максимумы давле-
ния и избыточное давление постепенно 
уменьшаются. Типичные профили возмуще-
ний давления на обтекаемой поверхности в 
области взаимодействия потоков (рис. 3).  

Характер течения в передней отрывной 
зоне и за вдуваемой струей в большей мере за-
висит от угла вдува, т.е. угла наклона струи к 
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касательной поверхности в точке вдува. В за-
висимости от величины αВД определяют два 
вида взаимодействия струи с набегающим по-
током (рис. 4, где α − вдув нормально к стенке, 
б  − вдув против потока). 

Для первого типа взаимодействия (при ма-
лых углах вдува, рис. 4а) характерно то, что за-
мыкающий скачок в струе (диск Маха) не гра-
ничит с отрывной зоной перед соплом вдува. В 
результате этого в срывную зону перед соплом 
поступает незначительное количество газа вду-
ваемой струи, ее протяженность не велика (по 
сравнению с большими значениями αВД) и 
меньше зависит от степени нерасчетности вду-

ваемой струи СВДP P∞ . Для этого типа взаимо-
действия наблюдается менее интенсивное пе-
ремешивание струи с набегающим потоком по-
сле ее разворота. Интенсивность вихрей перед 
вдуваемой струей и за ней также меньше. 

Для второго типа взаимодействия (при 
больших углах вдува, рис.4б) замыкающие 
скачки уплотнения в струе граничат с отрыв-
ной зоной перед струей. Поэтому значительная 
часть газа струи (тем большая, чем больше 
угол наклона струи к стенке и чем больше сте-
пень нерасчетности струи СВДP P∞ ) поступает 
в срывную зону, существенно увеличивая ее 
размеры. 
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Рис. 2. Распределение давления в плоскости симметрии возмущенной зоны. 
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Рис. 3. Типичные профили возмущений давления  
на обтекаемой поверхности в области взаимодействия потоков. 

 
 

 
Рис. 4. Типы взаимодействия вдуваемой струи с набегающим потоком: 1, 2 – скачки уплот-
нения перед струей; 3 – поверхность раздела; 4 – скачок уплотнения, вызванный присоеди-
нением течения; 5 – скачок уплотнения в струе; 6 – точка присоединения. 

 
Расстояние от точки вдува до точки при-

липания при больших значениях αВД увеличи-
вается, а заполнение этой области газом за-
трудняется в связи с растеканием инжекти-
руемой струи. 

Переход от одного типа взаимодействия к 
другому при изменении угла наклона струи к 
стенке зависит от параметров набегающего 
потока и физических свойств вдуваемой струи. 

С уменьшением числа 1 jM  видна тенден-

ция к уменьшению величины П
ВДα , при кото-

ром наступает второй тип взаимодействия по-
токов, уменьшение M∞  приводит к росту П

ВДα . 
Описанные особенности взаимодействия 

потоков имеют большое практическое значе-
ние при взаимодействии высокотемператур-

ных газовых потоков. Если вдуваемый газ 
имеет более низкую температуру, чем набе-
гающий поток, то вдув против потока создает 
определенную теплозащиту стенки в передней 
отрывной зоне в результате поступления в нее 
более холодного газа. Если вдуваемый газ бо-
лее высокой температуры, то теплопровод к 
стенке с ростом величины αВД увеличивается. 
С точки зрения интенсивности возмущений 
сверхзвукового потока с ростом αВД увеличи-
ваются размеры отрывных зон, интенсивность 
скачков уплотнения и аэродинамические силы 
на поверхности.  

Деформация вдуваемой струи и переме-
шивание ее с внешним потоком во многом за-
висят от угла вдува, относительного скорост-
ного напора и степени нерасчетности давления 
в струе на выходе из инжектора. Как отмеча-
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лось ранее, вдуваемая струя сравнительно дол-
го остается монолитной и только по течению 
за точкой прилипания постепенно перемеши-
вается с набегающим потоком. 

Картина течения и параметры взаимодейст-
вия потоков перед вдуваемой инертной (по от-
ношению к внешнему потоку) струей практиче-
ски не зависят от физических свойств и темпе-
ратуры инжектируемого газа, при h const= . 

Точное аналитическое решение задачи о 
реальном взаимодействии над обтекаемой по-
верхностью боковой струи и сверхзвукового по-
тока трудно получить. Вместе с тем существует 
достаточное количество экспериментальных 
данных, позволяющих установить полуэмпири-
ческие зависимости для параметров взаимодей-
ствия потоков и построить эпюры возмущений 
давления и элементарных сил на обтекаемой 
поверхности, затененной возмущенной зоной. 

Основным параметром, определяющим 
геометрию возмущенных зон, является высота 
эквивалентного струйного препятствия hэк; от 
нее зависят длины передней отрывной зоны ls 
и донной области за струей lд. 

Результаты исследований показали, что 
длина передней отрывной зоны, определяемая 
как расстояние от передней кромки отверстия 
вдува до точки начала повышения давления, 
является хорошим масштабным параметром 
для определения всех размеров характерных 
зон возмущенного давления [2, 4]. Длину пе-
редней отрывной зоны легче определить в 
процессе эксперимента, поэтому большинство 
экспериментальных данных относится к ис-
следованию ls. 

Полученные соотношения для высоты эк-
вивалентного струйного препятствия являются 
приближенными, длина передней отрывной 
зоны, кроме параметров, влияющих h, зависит 
от количества и свойств инжектируемого газа, 
попадающего в отрывную зону, состояния по-
верхности, диаметра и угла вдува струи и не-
которых других параметров. В общем случае 

( )0 , , , , , , ,  и др.S ВД ВД ВД ВД ВДl f P P М М a d∞ ∞ ∞= ρ ρ . 
Поэтому полученные на основании экспе-

риментов эмпирические зависимости для дли-
ны отрывной зоны хотя и точнее, но не рас-
крывают существа протекающих процессов, а 
при их экстраполяции получаются определен-
ные трудности. 

Наиболее рациональный путь исследова-
ния размеров отрывной зоны, очевидно, со-
стоит в получении теоретических зависимо-
стей для длины передней отрывной зоны, от-
ражающих основные особенности процессов, с 
последующим уточнением их эксперимен-
тальными коэффициентами.  

Для определения длины передней отрыв-
ной зоны используется соотношение 

S i ОТРl К hctg= δ . (1) 
Высота эквивалентного струйного препят-

ствия определяется из экспериментальных 
данных. 

Если известен угол косого скачка уплот-
нения αСК, то угол отклонения потока δотр оп-
ределяется с использованием известных газо-
динамических соотношений для косого скачка 
уплотнения [1]. Например, для двумерного 
взаимодействия потока и струи 

2 2

2 2

sin 1
11 sin

2

СК
ОТР СК

СК

М
arctg ctg

М

∞

∞
∞

⎡ ⎤
⎢ ⎥α −⎢ ⎥δ = α

ℵ +⎛ ⎞⎢ ⎥+ − α⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦

. (2) 

Угол косого скачка уплотнения можно 
определить экспериментально теневыми мето-
дами или по данным измерений статического 
давления до и после скачка, используя соот-
ношение: 

0,5

2
2

2

11
1

2 1
1 1

P
P

M P
P

∞ ∞

∞

∞ ∞ ∞ ∞

∞ ∞

⎡ ⎤ℵ −
+⎢ ⎥ℵ +⎢ ⎥β =

⎢ ⎥ℵ ℵ −
−⎢ ⎥ℵ + ℵ +⎣ ⎦

. (3) 

Угол отрыва турбулентного пограничного 
слоя главным образом зависит от числа Маха 
набегающего потока. В ряде работ приведены 
соответствующие зависимости, полученные 
путем обработки экспериментальных данных и 
результатов расчета (рис. 5−7). 

Ширину возмущенной зоны в передней 
отрывной области можно определить в резуль-
тате совместного решения уравнения для об-
текаемой поверхности и уравнения скачка уп-
лотнения. Вследствие сложной формы про-
странственного скачка уплотнения расчетные 
данные остаются довольно приближенными, 
поэтому многие исследователи определяют 
размеры возмущенных зон эксперименталь-
ным путем. 
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Рис. 5. Зависимость длины отрывной зоны  
от угла вдува: 1 – по данным работы [1]. 

 
 

 
 

 
 

Рис. 6. Критический перепад давления  
в скачке уплотнения, вызывающем отрыв  

турбулентного пограничного слоя, в зависимости  
от числа M∞

 набегающего невозмущенного потока: 
1−4 – соответственно данные работ. 

Рис. 7. Относительные экстремальные давления 
перед отверстием вдува и зависимости  

от давления вдуваемого газа: 1 – данные работы. 

 
В работах [3, 5, 6,] отмечено, что параметр 

ОТР ОТРZ l  слабо зависит от конфигурации па-
раметров единичной струи, а также от числа 
Маха набегающего потока. Из теоретического 
анализа и экспериментальных данных следует, 
что относительная ширина возмущенной зоны 
зависит от формы обтекаемой поверхности.  

С переходом от внутренней конической по-
верхности к плоской и внешней конической 
параметр ОТР ОТРZ l  увеличивается. При обте-
кании плоской поверхности можно принять: 

( ) 2,0ОТР ОТР ПЛ
Z l ≈  . (4) 



 
Струя в сверхзвуковом потоке 

Вестник КРСУ. 2008. Том 8. № 10 133 

Как отмечалось, давление в отрывной зоне 
перед струйным препятствием отличается 
большой неравномерностью. Критическое 
давление Р2 определяется по уравнению для 
перепада давления на критическом скачке уп-
лотнения (рис. 7). Давление перед струей Р4 
близко к давлению за прямым скачком уплот-
нения; имеющиеся экспериментальные данные 
для 1,5 4M∞ = ÷  удовлетворительно аппрок-
симируется зависимостью  

4 21,4 0,01 ВДPP P
P P P∞ ∞ ∞

⎛ ⎞
= +⎜ ⎟
⎝ ⎠

. (5) 

Для давления 3P  можно принять: 

3
20,8

P
P P

P ∞
∞

≈ . (6) 

Расстояние от края отверстия вдува до то-
чек с экстремальными значениями давления в 
плоскости симметрии возмущенной зоны при 
единичной струе можно определить, восполь-
зовавшись приближенными соотношениями, 
полученными путем обработки эксперимен-
тальных данных работ [5, 6]: 

3 0,24 ОТРl l≈ , 4 0,1 ОТРl l≈ . (7) 
В системе координат ( )2,ОТРx l P P  грани-

цы характерных зон и распределение давле- 
ния в отрывной зоне имеют универсальный 
характер.  
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