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Разработана методика аналитического расчета взаимодействия плоских скачков уплотнения в 

трёхмерных течениях. Расчет производится в плоскости нормальной линии пересечения 

скачков. Приводится анализ взаимодействия скачков уплотнения в угловом теле. Получены 

расчетные формулы для перехода от трёхмерного течения к двумерному и обратно. 

Разработанная методика позволяет анализировать взаимодействие трёхмерных скачков с 

плоскими поверхностями. Приводятся результаты расчета взаимодействия отраженного скачка 

уплотнения с поверхностью клина. Методика может быть использована при проектировании 

различных поверхностей летательных аппаратов, а также входных устройств летательных 

аппаратов больших скоростей. 
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Введение 

Угловое тело является удобной моделью для изучения взаимодействия плоских 

скачков уплотнения в пространстве и представляет из себя два пересекающихся клина, 

рис.1. 

d
 

Рис.1. Угловое тело 
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При сверхзвуковых скоростях от каждого клина образуется скачок уплотнения, эти 

скачки взаимодействуют друг с другом; при этом возможны два типа взаимодействия 

скачков: регулярное и нерегулярное (называемое в дальнейшем маховским) рис.2, рис.3. 

На этих рисунках 1 – скачок уплотнения от клина, 2 – линия пересечения скачков, 3 – от-

раженный скачок, 4 – скачок Маха, 5 – линия тангенциального разрыва. В работах [1,2] 

показано, что тип взаимодействия скачков зависит от геометрии углового тела и числа М 

набегающего потока. 

3

2
1

  

4
5

 

Рис.2. Регулярное взаимодействие  Рис.3. Маховское взаимодействие  

Постановка задачи 

В настоящей статье описывается методика аналитического расчета течений в угло-

вых телах и приводятся некоторые результаты расчетов.  

Решение 

Для расчета скачков уплотнения используются соотношения для косого скачка уп-

лотнения [3,4]. Угол косого скачка уплотнения определяется по следующим выражениям 

 
3

sin
1

4

112 2
2

2

2

4

2 c

M

kk

M

M
a 













 






 d

, 

 
4

2
2

2

2

4

2
3 cos

sin
1

4

112

327

2

MM

kk

M

Mc
cb

d
d 


























 








, 

d2
2

sin
2
k

M

M
c 




, 

2

1
32

274 













ab

h

. 

Если 0b , то  
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Если 0b , то 
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где w - угол слабого скачка уплотнения, s - угол сильного скачка уплотнения, d  - угол 

отклонения потока, М  - число Маха набегающего потока, k  - отношение теплоёмкостей. 

Повышение давления в скачке уплотнения определяется по формуле 
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а число М за скачком определяется по формуле  
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где 0М - число Маха набегающего потока, а 1М  - число Маха за скачком уплотнения. 

Угол скачка для предельного угла отклонения потока определяется по формуле 
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Зависимость  dfp  , где mdd 0 , представляет собой сердцеобразную кривую, 

называемую ударной полярой [5]. Так как после слабых скачков уплотнения скорость 

сверхзвуковая, то в этом сверхзвуковом потоке с числом 1М  могут образовываться новые 

скачки уплотнения, всё многообразие их можно изобразить новой ударной полярой для 

числа 1М . В этом случае  по оси ординат откладывается отношение давлений 
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Теперь можно строить две поляры в одной системе координат  p,d . Если предельный 

угол для второй поляры больше угла отклонения потока в первом скачке, то реализуется 

регулярное взаимодействие скачков, если предельный угол меньше – то реализуется ма-

ховское взаимодействие скачков, случай равенства этих углов является граничным [6]. 

После определения углов скачков уплотнения от клиньев, определяется линия пере-

сечения плоскостей скачков уплотнения. Вектор набегающей скорости разлагается на две 

компоненты: одна лежит на линии пересечения, другая в плоскости, нормальной к ней. 

Для определения угла между скоростью набегающего потока и линией пересечения скач-

ков, была выведена формула 
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где   - угол между скоростью набегающего потока и линией пересечения скачков,   - 

угол между передними кромками,   - угол скоса передних кромок, вектор набегающей 

скорости направлен вдоль внешнего ребра углового тела. Плоскость нормальная к линии 

пересечения в дальнейшем будет называться расчетной, в этой плоскости лежит нормаль-

ная компонента скорости, которая используется как начальная в двумерном расчете. На 

рис.4 показана структура скачков уплотнения в угловом теле, на рис.5 отдельно показана 

расчетная плоскость. В обозначении параметров потока в расчетной плоскости использу-

ется штрих. 
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

 

Структура скачков и нормальная плоскость 

 

 

Рис.5. Расчетная плоскость 

 

Для нахождения угла скачка в расчетной плоскости используется выражение 

)sin/arcsin(sin   , а для определения угла отклонения потока 1d   использует-
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Зная угол и 1d   можно провести двумерный расчет взаимодействия скачков уп-

лотнения и определить параметры отраженного скачка уплотнения: угол скачка 2  , угол 

отклонения потока 2d   и газодинамические параметры потока, которые сохраняют свои 

значения и в трёхмерном течении.  

 Для определения угла отраженного скачка уплотнения в трёхмерном потоке исполь-
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Направление скорости за отраженным скачком определяется по выражению 

VVV n  22 , где 2nV - нормальная компонента скорости, V  - тангенциальная 

компонента.  

Анализ решения 

Изложенный алгоритм позволил провести расчеты, на основании которых можно  

определять тип взаимодействия скачков уплотнения в угловом теле. На рис.6 представле-

на диаграмма для случая 
90 и 

0  [7,8]. На диаграмме ниже линии реализуется 

регулярное взаимодействие, выше – маховское. При такой геометрии углового тела регу-

лярное взаимодействие реализуется только при малых углах клиньев. 
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Рис.6. Граничная линия для регулярного и маховского взаимодействия скачков уплотнения 
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Приведём анализ расчета углового тела  с углом клина 3
о
 и числом Маха 2,5. В этом 

случае реализуется регулярное взаимодействие скачков уплотнения. На рис.7 представле-

на расчетная плоскость. Рассматриваются два случая: слабые и сильные отраженные скач-

ки уплотнения. Число Маха за отраженным скачком в расчетной плоскости равно 1,1 и 

0,83 для слабого и сильного скачка уплотнения, соответственно. Число Маха за отражен-

ным скачком в трёхмерном потоке остается больше 1 как за слабым скачком, так и за 

сильным отраженным скачком: 2,23 и 2,04, соответственно. Это позволяет предположить 

возможность реализации течения как со слабыми скачками, так и с сильными. 

2 2,23M 
2 2,04M 

M'0 M'0
M'2

M'2M'1 M'1

 

Рис.7. Расчетные плоскости для слабого и сильного отраженных скачков уплотнения 

 

Проанализируем взаимодействие отраженного скачка с поверхностью клина. Для 

этого рассмотрим новую расчетную плоскость, перпендикулярную к линии пересечения 

скачка с поверхностью клина, как для слабого скачка, так и для сильного, рис.8. Как видно 

на рисунке, скорость имеет направление от поверхности клина: угол 1,07
о
 и 8,84

о
, соответ-

ственно для слабого и сильного отраженного скачка уплотнения. В работе [9] показано, 

что то или иное течение должно осуществляться при обтекании поверхности, составлен-

ной из векторов скорости поля соответствующего течения. 

1,07
o

8,84o

 

Рис.8. Расчетная плоскость для взаимодействие отраженного скачка уплотнения с поверхностью клина 

 

Изменяя геометрию углового тела, можно изменять положение отраженного скачка 

уплотнения в пространстве. На рис.9 показаны расчетные плоскости для трёх значений 

угла скоса передней кромки: 
0 , 

4 , 
25 . Знак «˗» означает угол скоса 

навстречу потоку. На рисунке видно, что поток за скачком может быть направлен как от 

поверхности клина, так и в поверхность клина или оставаться параллельным поверхности 

клина. Взаимодействие отраженного скачка с пограничным слоем рассмотрено в 

[10,11,12]. 
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Рис.9. Расчетная плоскость для взаимодействие отраженного скачка уплотнения с поверхностью клина для 

трёх значений угла скоса передней кромки 

 

В большинстве случаев (углы клина больше 3
о
, положительные углы скоса передней 

кромки) реализуется маховское взаимодействие. Расчет течений с маховским взаимодйст-

вием по разработанной методике затруднён, так как невозможно определить размер скач-

ка Маха. Проанализируем основные особенности течения. Рассмотрим угловое тело с уг-

лом клина 5
о
, в этом случае реализуется маховское взаимодействие скачков уплотнения. 

При числе Мо=2,5 нормальной компоненте скорости соответствует число М=1,48. Число 

М за скачком Маха в расчетной плоскости 0,71, число М в трёхмерном течении оказыва-

ется равным 2,1, коэффициент восстановления давления в скачке Маха равен 0,936 (в 

двумерном течении при числе Маха 2,5 коэффициент восстановления давления равен 0,5). 

Заключение 

Таким образом, в трёхмерных течениях имеется существенное отличие от двумер-

ных течений: скорость за сильными отраженными скачками уплотнения и за скачком Ма-

ха остаётся сверхзвуковой. Коэффициент восстановления полного давления также оказы-

вается существенно выше, чем в двумерных течениях. Эти особенности трёхмерного те-

чения позволяют применять их при проектировании входных устройств для летательных 

аппаратов больших сверхзвуковых скоростей [13,14,15]. Повышение эффективности про-

цесса сжатия воздуха в системе скачков уплотнения, в большей мере, лимитируется отри-

цательными эффектами взаимодействия пограничного слоя со скачками уплотнения. 

Стремление ослабить это влияние заставляет применять многоскачковую систему. В этих 

условиях традиционный подход к проектированию входных устройств приводит к значи-

тельной протяженности области сверхзвукового торможения, а, следовательно, и разме-

рам входного устройства. Более рационально, в этих условиях, использовать пространст-

венную систему скачков уплотнения, при реализации которой взаимодействие скачков 

между собой происходит в пространстве без пограничного слоя. Разработанная схема рас-

чета позволяет проектировать начальный участок входного устройства. Предварительный  

аналитический расчет позволит более эффективно использовать различные численные ме-

тоды [16,17,18]. 
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A corner body represented by two intersecting wedges is used as a model to study an inter-

action of plane shock waves in space. 

With supersonic flow of such body, each wedge provokes forming a shock wave, and they 

are intersected and interact in space. There are two types of wedge-provoked shock wave interac-

tion: regular and more complex – Mach's. 

The author of the article has investigated the possibility of one or another type of interac-

tion of shock waves in the corner body. The type of interaction depends not only on the intersect-

ing shock waves, but also on the position of the intersection line in space. 

The technique is based on analytical relations for oblique shock. For calculating is used a 

principle of the vector decomposition of running-in velocity into two components: one is di-

rected along the line of intersection of shock waves, and the other lies in the plane of the normal 

line of intersection. Initial coordinate system is rotated so that one of its axes is directed along 

the line of intersection, and the two others lie in a plane perpendicular to the line of intersection. 

This is called a plane of calculation. In the calculation plane there is a normal component of the 

velocity, which is used as an initial. The flow structure in this plane is identical to two-

dimensional interaction of shock waves. 

The type of interaction is determined by the two-dimensional calculation. The solution is 

reduced to finding the flow parameters on both sides of the tangential discontinuity. The solution 

is illustrated by the shock polar in coordinates:  a pressure ratio - flow deviation. 

The article presents a calculating diagram to determine the interaction type of shock waves. 

The article gives the downflow calculation results: interaction between the reflected shock 

wave and the wedge surface and other surfaces. 

Determining the type of interaction is necessary in calculation of such flows by numerical 

methods, since it allows proper defining the geometry of the computational domain. In addition, 

in the case of regular interaction the analytical formulas can be used to determine the reflected 

shock parameters thereby reducing the time of numeric calculations and increasing the accuracy. 

The developed algorithm can be used in designing the space input devices for high supersonic 

speed aircrafts. 
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