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В данной работе численным методом исследовалось течение
в пограничном слое несжимаемой жидкости в диффузоре с увели-
чивающимся продольным (неблагоприятным) градиентом давле-
ния. В эксперименте F0141A [1] были измерены различные осред-
ненные и турбулентные величины в пограничном слое. При чис-
ленном моделировании применялась пристеночная модель тур-
булентности [2,3], полученнная для полной скорости диссипации
энергии турбулентности. Эта модель использовалась ранее в ра-
ботах [4,5] при исследовании ламинарно-турбулентного перехода
в пограничном слое при большой степени интенсивности турбу-
лентности и показала результаты, совпадающие с эксперимен-
том. Детально изучено численными методами особенности те-
чения F0141A в диффузоре. Результаты расчетов сопоставлены
с данными эксперимента по профилям средней скорости, значе-
ниям кинетической энергии турбулентности.

Здесь характерная длина была D = 1м, скорость – V∞ =
0.222639·102 м/с, число Рейнольдса набегающего потока было Re∞
= V∞D/ν = 1.76 · 106. Для проверки моделирования парамет-
ров турбулентности на рисунках приведено сравнение расчетного
и экспериментального профиля средней скорости u(y) (рис. 1)
при x = 3.04м и энергии турбулентности k(y) (рис. 2) при x =
3.39м в области близкой к концу измерений.

Харастеристики динамического пограничного слоя и парамет-
ров турбулентности детально изучены при наличии продольно-
го градиента давления. Представленные расчетные результаты
показали их хорошее соответствие экспериментальным данным
по профилям средней скорости и кинетической энергии турбу-
лентности.
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Рис. 1: Профиль средней cкорости u(y) в логарифмических
координатах при x = 3.04м. расчет,
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Рис. 2: Кинетическая энергия турбулентности k(y) при x = 3.39м.
расчет, � — экспериментальные точки
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Представлены результаты комплексного теоретического и экс-
периментального исследования структуры обтекания V-образных
крыльев при сверхзвуковых скоростях обтекания.

Показана возможность распространения ранее установленных
критериев существования невязких вихревых структур (вихре-
вых особенностей Ферри) в ударных слоях около V-образных кры-
льев [Зубин М.А., Максимов Ф.А., Остапенко Н.А. ДАН. Т.434.
№3. С.282-288.] на случай образования контактного разрыва со-
ответствующей интенсивности, исходящего из точки ветвления
λ-конфигурации ударных волн, сопровождающей отрыв турбу-
лентного пограничного слоя под воздействием внутреннего скач-
ка уплотнения, падающего на одну из консолей крыла. В рам-
ках модели идеального газа рассмотрены режимы течения как с
ударными волнами, присоединенными к передним кромкам, так
и с центрированной волной разрежения на передней кромке под-
ветренной консоли, реализующиеся при несимметричном обтека-
нии крыла с нулевым углом стреловидности передних кромок и
углом раскрытия 2π/3 потоком с числом Маха M = 3. С ис-
пользованием результатов численных расчетов, точного расчета
точек ветвления на головной ударной волне и разработанной ра-
нее эффективной полуэмпирической методики расчета интенсив-
ности контактного разрыва, исходящего из точки ветвления λ-
конфигурации ударных волн, а также экспериментальных дан-
ных, полученных с помощью различных методов, установлено,
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