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Аннотация 

Представлены результаты аналитического и экспериментального исследования зависимости коэффициентов 
расхода для систем слива при числах Маха полета от 3 до 7. Для расчета использовалась аналитическая мо-
дель с фиксированным выходом системы слива при сверхкритическом режиме течения, которая позволяет 
варьировать количество отводимого воздуха в зависимости от местных условий и характеристик системы 
слива пограничного слоя. Эксперименты для измерения коэффициента расхода отверстий слива были выпол-
нены в аэродинамической трубе при локальных числах Маха перед областью слива пограничного слоя от 2,5 
до 5,96. Модель имела длинную носовую часть для моделирования толстого пограничного слоя перед обла-
стью слива пограничного слоя. В результате были получены новые экспериментальные данные о коэффици-
ентах расхода и общая зависимость до числа 6 для углов наклона канала слива 90° и 45°. Показано, что при 
увеличении локального числа Маха наблюдается тенденция к снижению коэффициента расхода, и эта тенден-
ция усиливается при уменьшении угла наклона канала. Эти данные были использованы для оценки примени-
мости известных аналитических моделей для определения свойств систем слива в условиях гиперзвуковых 
скоростей потока.  
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Abstract 

The paper presents the results of analytical and experimental study of the bleed coefficient at high flight Mach num-
bers from 3 to 7. For the calculation, an analytical model was used model with a fixed exit in the supercritical bleed 
mode, which allows varying the bleed air mass depending on flow conditions and parameter bleed system. The meas-
urement of the bleed flow coefficients were performed for three bleed configurations in a wind tunnel at local Mach 
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numbers in front of the bleed area from 2.5 to 5.96. The model had a long forebody, so that before the bleed area there 
was a thick boundary layer. As a result, new experimental data on bleed coefficient and its general dependence on the 
Mach numbers up to 6 and the bleed angles of 90 and 45° were obtained. It is revealed that at increase in the local 
Mach number, the tendency is observed towards a decrease in the bleed coefficient, and this tendency intensifies with 
decrease in the bleed channel inclination. These data were used to evaluate known analytical models to determine the 
characteristics of bleed systems at hypersonic flow velocity analytical models to determine the characteristics of bleed 
systems at hypersonic flow velocity. 
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Введение 
 
Одним из наиболее эффективных подходов к управлению течением в воздухозаборниках 

различного типа является слив пограничного слоя (ПС), что позволяет предотвратить отрыв 
ПС и запирание канала [1–3]. Смысл такого процесса управления состоит в том, чтобы уда-
лить низкоэнергетическую часть ПС, которая способствует отрыву потока и приводит  
к ухудшению характеристик воздухозаборника. В результате удается снизить потери, пре-
дотвратить отрыв ПС и обеспечить запуск воздухозаборника [3]. Обычно слив ПС реализует-
ся через систему перфорированных (пористых) областей на поверхностях сжатия вблизи 
входа в канал или в областях взаимодействия ударных волн с ПС. Перфорация, как правило, 
представляет собой круглые отверстия или щели с характерным размером, намного мень-
шим, чем масштаб воздухозаборника. Очевидно, влияние условий обтекания носовой части 
летательного аппарата и входа в воздухозаборник являются определяющими для обеспече-
ния эффективной работы системы слива ПС [4]. 

В настоящее время имеется обширный опыт исследования и применения управления те-
чением на входе в канал для воздухозаборников различных типов (плоские, осесимметрич-
ные, смешанного сжатия) [5; 6]. На начальном этапе исследований усилия были сосредото-
чены на изучении общих характеристик систем слива и их влияния на структуру течения  
и запуск воздухозаборника [7]. Анализ известных исследований свидетельствует, что разра-
ботка систем слива воздуха для входных устройств базируется на экспериментальных дан-
ных и эмпирических зависимостях, которые играют решающую роль в процессе моделиро-
вания таких течений [8–10]. В результате этих исследований было показано, что при 
организации слива ПС на поверхностях сжатия воздухозаборника приходится сталкиваться 
со сложными проблемами, от решения которых зависит расход сливаемого воздуха и его 
влияние на эффективность работы входного устройства.  

Обычно задача состоит в определении коэффициента расхода сливаемого воздуха (Cd)  
в зависимости от диаметра сливного отверстия (суммарной площади слива ПС) и отношения 
полного давления на внешней границе пограничного слоя и в камере слива (Pblch/Pt) [8]. Дру-
гим важным геометрическим параметром является угол наклона канала слива. Уменьшение 
угла наклона канала с 90 до 20° ведет к росту Cd более чем в 2 раза в диапазоне чисел Маха 
1,25–2,46 [9]. Вместе с очевидными геометрическими и газодинамическими параметрами при 
определении Cd необходимо учитывать структуру потока перед областью слива ПС, отрыв 
ПС, относительную длину канала и плотность упаковки отверстий на поверхности слива 
[10]. Кроме этого, на эффективность слива ПС оказывает влияние отношение диаметра от-
верстия к толщине вытеснения пограничного слоя d/δ*, которое влияет на формирование зон 
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отрыва в канале слива и приводит снижению массового расхода сливаемого воздуха [11]. 
Аналогичное влияние оказывает относительная длина канала слива d/L. 

Для расчета систем слива ПС используются различные полуэмпирические модели, кото-
рые созданы на основе многочисленных экспериментальных данных. Большое количество 
таких данных позволяет разрабатывать и верифицировать различные аналитические подходы 
[12] и одновременно является причиной противоречивости некоторых результатов в силу 
многопараметрического характера задачи. Вместе с экспериментальными исследованиями  
и аналитическими моделями последнее время широко используются методы численного мо-
делирования [13; 14]. В результате становится возможным не только предсказать влияние 
слива ПС на характеристики воздухозаборника, но и определить структуру течения, скорость 
потока, эффективную площадь канала и зависимость этих параметров от условий течения  
на поверхностях сжатия. Применение методов CFD позволяет глубже понять тонкую струк-
туру потока в каналах слива, что не всегда возможно в рамках эксперимента, и выбрать ме-
тоды управления течением. 

Большинство упомянутых выше исследований слива ПС были сосредоточены на изучении 
течений применительно к воздухозаборникам с полетным числом Маха от 0,8 до 3,5. Вместе 
с этим опубликованы отдельные данные, которые свидетельствуют, что с увеличением числа 
Маха можно ожидать роста сливаемого воздуха ввиду усиления необходимости удаления 
части пограничного слоя и предотвращения его отрыва, а также обеспечения устойчивой ра-
боты двигателя [15; 16]. Однако эти исследования обозначают пока только тенденции и тре-
буют эмпирической проверки в аэродинамической трубе. 

Цель настоящей работы состояла в изучении слива пограничного слоя на поверхности 
сжатия гиперзвукового воздухозаборника и оценки возможности применения известных мо-
делей и аналитических соотношений при расширении полетных чисел Маха до 7. Одновре-
менно задача заключалась в определении влияния системы слива воздуха на характеристики 
и условия запуска воздухозаборника.  

 
Модель и методика исследования 

 
Для изучения свойств пористого слива ПС использовалась модель носовой части, за кото-

рой устанавливался двухскачковый воздухозаборник с предполагаемым максимальным чис-
лом Маха около 8 (рис. 1). Модель имела сменную обечайку, что позволяло моделировать 
взаимодействие ударной волны с пограничным слоем в области слива.  

 

 
 

Рис. 1. Схема модели:  
1 – носовая часть; 2 – обечайка; 3 – поверхность слива 

Fig. 1. Scheme of the model:  
1 – forebody; 2 – cowl; 3 – bleed surface 

 
 
Перед входом в канал располагалась область слива ПС со сменными панелями (рис. 2).  

В исследованиях использовались вставки с одним или двумя рядами отверстий диаметром 
d = 4 мм для слива ПС. В каждом ряду отверстия были расположены на расстоянии 13 мм 
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друг от друга, что исключало их взаимное влияние. В обоих случаях опыты проводились при 
углах наклона отверстий слива 90 и 45°. 

 

 
 

Рис. 2. Схемы слива пограничного слоя (1 – приемник давления).  
Все размеры в миллиметрах 

Fig. 2. Schemes of porous bleed model. All dimensions in mm 
 
 
Для оценки влияния слива ПС на запуск и расходные характеристики воздухозаборника 

[17] использовалась плотная упаковка из 147 отверстий слива c наклоном оси канала 45°  
и шахматным расположением отверстий слива (см. рис. 2, слева).  

Сливаемый поток поступал в общую камеру слива и затем отводился через общий выход-
ной канал, который имел фиксированную площадь критического сечения (рис. 3). Величина 
этой площади изменялась в зависимости от общей площади отверстий слива. Для определе-
ния расхода воздуха измерялись давления в камере слива и в критическом сечении сопла. 
Опыты показали, что при всех режимах испытаний реализовались критический или сверх-
критический режимы истечения, что обусловлено достаточным уровнем повышения давле-
ния уже при числе Маха 3 даже при нулевом угле атаки.  

 
 

 
 

Рис. 3. Камера слива и измерительное сопло (1 – приемник давления) 

Fig. 3. Bleed chamber and measuring nozzle (1 – pressure tap) 
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Для расчета параметров пористого слива ПС использовалась модель системы слива с фик-
сированной площадью выходного сечения, предложенная в [17]. Предполагается, что баланс 
массового расхода воздуха через отверстия в области отбора воздуха mbl и массовый расход 
через выходной канал выпускной камеры mex остаются постоянными, т. е. mbl = mex, и коэф-
фициент слива воздуха можно определить по соотношению 

௭ܣ௫ܥ =௧ ܷߩܣௗܥ
כ ௫ ܷ௭ߩ

כ ,                                                          (1) 

где Cd, Abl, Uch – общий коэффициент расхода, площадь и скорость в каналах слива, Cex, A
*
bl, 

U*
nz – коэффициент слива, площадь критического сечения и скорость в критическом сечении 

измерительного сопла камеры слива соответственно. Основное предположение состоит  
в том, что коэффициент расхода отверстий слива Cd является общим для всей области слива 
ПС и оценивается на основе обработки эмпирических данных для потоков на плоской пла-
стине с одиночными каналами или пористыми областями слива ПС. Поскольку число Маха  
в камере слива очень мало ввиду ее большого объема, полное давление в камере равно ста-
тическому давлению, и полная температура равна полной температуре в ядре потока над об-
ластью слива. Площадь выходного канала определяется из условия критического истечения 
на выходе (М = 1), что было подтверждено результатами калибровки измерительного канала. 
Коэффициент расхода измерительного сопла Cnz зависит от условий течения и геометрии вы-
хода и является известной величиной. Модель слива предполагает непрерывный слив ПС во 
всей области без идентификации каждого отверстия. Граничные условия задаются для всех 
точек поверхности в области слива и учитывают разворот сливаемого потока на передней 
стенке отверстия слива в течении Прандтля – Майера, как предложено в [19].  

Экспериментальные исследования слива пограничного слоя были выполнены в аэродина-
мической трубе Т-313 [20] при числах Маха набегающего потока от 3 до 7, что соответствует 
локальному числу Маха перед областью слива от 2,5 до 5,96. Опыты были проведены в диа-
пазоне полных давлений 0,2–1,2 МПа, полных температур 270–420 К и чисел Рейнольдса 
(18–56)106 1/м. На длинной носовой части модели перед областью слива реализовался погра-
ничный слой толщиной от 6,2 до 12,8 мм [21]. Измерения показали, что вследствие трехмер-
ного обтекания толщина слоя снижалась к боковым кромкам носовой части примерно на 10–
18 % в зависимости от числа Маха. В этих условиях отношение диаметра каналов слива  
к толщине вытеснения (d/δ*) в зависимости от условий обтекания изменялось в диапазоне  
от 1,0 до 3,2.  

При выполнении экспериментов измерялось распределение давления на носовой части 
модели в продольном и поперечном направлениях перед областью слива и за ней. Полное 
давление Пито измерялось в трех поперечных сечениях перед областью слива для определе-
ния параметров пограничного слоя. При испытаниях воздухозаборника определялся запуск, 
измерялись коэффициенты расхода воздуха и восстановления полного давления для оценки 
влияния слива пограничного слоя на характеристики воздухозаборника. 

 
Результаты 

 
Эффективность системы слива пограничного слоя зависит от того, насколько успешно 

удаляется низкоэнергетическая часть пограничного слоя и зависит от величины коэффициен-
та расхода каналов слива. Этот коэффициент определяется как массовый расход сливаемого 
газа через канал слива, нормированный теоретическим максимальным расходом, который 
может реализоваться при идеальных условиях критического истечения. 

Изменение коэффициента расхода зависит главным образом от числа Маха, угла наклона 
канала слива и относительного давления в камере слива, Pblch /

 Pt. Величина Pblch /
 Pt определя-

ет режим истечения, а именно докритический (М < 1), критический (М = 1) и сверхкритиче-
ский (М > 1). Другие свойства течения оказывают влияние на величину Сd, такие как диаметр 
и форма отверстия, относительная длина канала, расстояние между отверстиями, размер ка-
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меры слива и др. Однако их влияние, как показали многочисленные эксперименты [8], не так 
значительно. При таких условиях обобщение и анализ данных крайне затруднен и требует 
выполнения большого объема экспериментов. Поэтому здесь обсуждается влияние основных 
параметров, по которым известно необходимое количество эмпирических данных для оценки 
достоверности полученных результатов.  

Для получения коэффициента расхода слива ПС при больших числах Маха были выпол-
нены измерения давления на поверхностях сжатия и на выходе из канала слива на модели. 
Было установлено, что для всех условий испытаний при М > 3 реализовался сверхкритиче-
ский перепад давления Pblch /

 Рt
 < 0,528, при котором достигается максимальный коэффициент 

расхода для фиксированного числа Маха. Для определения коэффициента расхода слива ПС 
был применен метод, предложенный в работе [19]. В качестве исходных данных использова-
лось измеренное давление перед каналами слива, в камере слива и в критическом сечении 
выходного сопла. Коэффициент расхода выходного сопла предполагался известным по ре-
зультатам калибровки сопел различного размера.  

В результате выполненных расчетов были получены данные о влиянии числа Маха и угла 
наклона канала слива на изменение коэффициента слива ПС. На рис. 4 показано, что сниже-
ние коэффициента слива ПС при больших числах Маха заметно замедляется, но эти кривые 
качественно повторяют таковые для небольших сверхзвуковых скоростей потока. Можно 
видеть также, что экспериментальные данные систематически превышают расчетные оценки. 
Влияние угла наклона канала слива сохраняется во всем диапазоне рассмотренных чисел 
Маха. 

 

 
 

Рис. 4. Зависимость коэффициента слива ПС от числа Маха перед областью слива 
Fig. 4. Bleed coefficient vs Mach number 

 
 
Были получены зависимости коэффициента слива ПС от относительного давления в кана-

ле слива Сd(Рblch
 / Рw) при дросселировании выходного сопла камеры слива. Это давление 

фактически соответствует отношению давлений на внешней границе пограничного слоя над 
областью слива ПС и в камере слива, и оно зависит от степени дросселирования выходного 
канала. 

На рис. 5 приведено сравнение данных для диапазона чисел Маха от 1,2 до 2,46 из работы 
[18] и данных настоящей работы для диапазона чисел Маха от 2,8 до 5,96. Во всех случаях 
рассматривался сверхкритический режим слива ПС. Эти данные свидетельствуют, что влия-
ние относительного давления на коэффициент слива ПС при увеличении числа Маха ведет  
к снижению величины Cd по мере роста полного давления на поверхности сжатия. Проведен-
ное сравнение показывает, что диапазон изменения коэффициента слива ПС очень широк 
даже при ограничении входных условий (число Маха, угол канала слива). 
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Рис. 5. Зависимость коэффициента слива ПС  
от относительного давления в канале слива 
Fig. 5. Bleed coefficient vs relative pressure 

 
 
 
Поэтому предпринимаются попытки обобщения известных данных для облегчения их 

практического использования [22]. Применение известных аналитических соотношений [18; 
22] для описания зависимости коэффициента слива от относительного давления показывает, 
что экспериментальные данные не всегда удовлетворительно согласуются с расчетом (рис. 6) 
и, как правило, расчет дает завышенное значение коэффициента слива ПС. Такой результат 
является характерным как для сверхзвуковых, так и для гиперзвуковых скоростей потока. 
Надо подчеркнуть, что прямое сравнение свойств систем слива ПС затруднительно, посколь-
ку не всегда совпадают масштабные эффекты (d, d/δ), которые оказывают влияние на струк-
туру течения в канале слива [10; 22]. 

 

 
 

Рис. 6. Обобщенная зависимость коэффициента слива ПС  
от относительного давления в канале слива 

Fig. 6. Bleed flow coefficient vs relative pressure 
 
Анализ известных данных показал, что, несмотря на многопараметрический характер за-

дачи, для сверхкритического режима слива ПС можно получить зависимость коэффициента 
расхода от числа Маха (рис. 7). Сравнение полученных экспериментальных данных с расче-
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том и данными работы [8] (для М = 2,2 и 2,46: светлые символы на рис. 7) показывает их 
удовлетворительное соответствие, несмотря на различие начальных данных для этих двух 
случаев.  

 

 
 

Рис. 7. Изменение коэффициента слива ПС для полетных чисел Маха от 3 до 7 
Fig. 7. Bleed flow coefficient vs Mach number 

 
 
Приведенные данные демонстрируют значительное снижение коэффициента расхода при 

увеличении числа Маха до 6. Можно видеть, что при М = 2,5 и 2,92 результаты расчета  
и эксперимента удовлетворительно согласуются, тогда как при М > 3 расчет дает завышен-
ную оценку для коэффициента слива ПС. Причина такого различия может состоять в увели-
чении интенсивности «барьерного» скачка на задней стенке отверстия слива при увеличении 
числа Маха, наполненности профилей скорости пограничного слоя и несовпадении началь-
ных условий (число Рейнольдса, взаимное влияние отверстий). Следует отметить, что здесь 
рассматривается только сверхкритический режим течения, но при небольших сверхзвуковых 
скоростях могут реализоваться одновременно все режимы течения, особенно при многоряд-
ной плотной упаковке отверстий на поверхностях сжатия. 

Тем не менее выполненные расчеты слива пограничного слоя для гиперзвукового возду-
хозаборника в диапазоне для чисел Маха от 3 до 7 свидетельствуют, что использованная мо-
дель слива ПС обеспечивает реалистичное предсказание массового расхода. Полученные 
данные показывают, что для предотвращения отрыва и реализации запуска воздухозаборника 
достаточно обеспечить массовый расход слива ПС около 5 % общего расхода воздуха через 
воздухозаборник (рис. 8). Можно видеть, что слив пограничного слоя приводит к предот-
вращению отрыва пограничного слоя, повышению давления перед входом в канал воздухо-
заборника и, как следствие, к увеличению расхода воздуха более чем на 30 %. Такой эффект 
сохранялся во всем исследованном диапазоне чисел Маха и углов атаки. 

Анализ изменения массового расхода сливаемого воздуха показал [17], что с увеличением 
числа Маха возрастает не только абсолютная величина расхода сливаемого воздуха, но и его 
относительная величина (рис. 9). Рост расхода сливаемого воздуха происходит, несмотря  
на значительное снижение коэффициента расхода слива ПС, в силу увеличения относитель-
ного давления в каналах слива при увеличении локального числа Маха перед областью сли-
ва. Можно предположить, что полученное различие расчетных и экспериментальных данных 
обусловлено двумя причинами: некорректным применением эмпирического коэффициент 
расхода сливных отверстий Cd для условий настоящего эксперимента и увеличением интен-
сивности веера волн разрежения на отверстиях слива ПС, который приводит к снижению 
эффективного сечения канала. 
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Рис. 8. Влияние слива ПС на распределение давления в воздухозаборнике 
Fig. 8. Bleed influence on the pressure distribution at Mach number of 6 

 

 
 

Рис. 9. Относительный массовый расход слива ПС  
в зависимости от числа Маха свободного потока 

Fig. 9. Relative bleed mass flow rate vs freestream Mach number 
 
 
 

Заключение 
 
В работе представлены данные о коэффициентах расхода систем слива для 3-х конфигу-

раций их расположения на панели слива пограничного слоя при локальных числах Маха  
от 2,5 до 6, что соответствует числам Маха полета от 3до 7. Эти данные использовались для 
оценки применимости известных аналитических моделей для определения характеристик 
систем слива при разработке гиперзвуковых входных устройств.  

Полученные данные указывают на то, что известные аналитические модели позволяют 
корректно прогнозировать влияние относительного давления и угла наклона отверстий слива 
пограничного слоя на коэффициент расхода при гиперзвуковых скоростях потока перед об-
ластью слива ПС. 

Показано, что при увеличении локального числа Маха наблюдается тенденция к сниже-
нию коэффициента расхода слива вследствие увеличения интенсивности барьерного скачка 
на задней стенке отверстия слива и зоны рециркуляции в канале.  
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Установлено, что при росте числа Маха снижение угла наклона отверстия слива приводит 
к большему снижению коэффициента расхода слива пограничного слоя, чем при небольших 
сверхзвуковых скоростях потока.  

Использованный подход позволяет осуществить аналитическое определение расходных 
характеристик системы слива пограничного слоя, которые затем могут быть оптимизированы 
в аэродинамической трубе с меньшим количеством испытаний. 
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