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Представлен анализ механизма интенсификации теплообмена в устройстве безмашинного энерго-

разделения потоков (трубе Леонтьева). Основными параметрами, определяющими эффективность 
устройства, являются коэффициент восстановления температуры и теплоотдача в сверхзвуковом канале. 
Среди методов интенсификации теплообмена в устройстве энергоразделения рассматривается изменение 
формы и рельефа обтекаемой поверхности, использование рабочих тел с низким числом Прандтля, орга-
низация в сверхзвуковом канале скачков уплотнения малой интенсивности и локальных отрывных зон. 
Приводятся результаты экспериментального исследования влияния отрывного сверхзвукового течения 
на коэффициент восстановления температуры и адиабатную температуру стенки. Диапазон исследован-
ных чисел Маха набегающего потока – от 2.0 до 3.5. Критерий Рейнольдса по длине динамического по-
граничного слоя составлял не менее 6·106. Представлены распределения адиабатной температуры стенки 
и коэффициентов восстановления температуры вдоль пластины для разных чисел Маха. На основе полу-
ченных результатов сделан вывод о положительном влиянии локальных отрывных зон в сверхзвуковом 
канале на эффективность устройства безмашинного энергоразделения потоков. Исследования выполне-
ны на экспериментальной базе научно-исследовательского института механики. 
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ков. 
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Условные обозначения 
x – продольная координата; L – дли-

на модели; γ – показатель адиабаты; М – 
число Маха; Pr – критерий Прандтля; P – 
давление; T – температура; r – коэффици-
ент восстановления температуры; α – ко-
эффициент теплоотдачи; q – удельный 
тепловой поток; δ – толщина стенки теп-
лообменного аппарата; λ – коэффициент 
теплопроводности материала стенки; 
верхние индексы: * – параметр торможе-
ния; нижние индексы: 0 – параметры 
набегающего потока; 1, 2 – сверхзвуковой 
и дозвуковой каналы устройства энерго-
разделения; ст, s – статический параметр; 
w – стенка; отрыв – отрывное течение за 
ребром; глад. – безотрывное обтекание 
пластины. 

 
 
 

Введение 
Безмашинное энергоразделение 

предполагает перераспределение полного 
теплосодержания (температуры) в потоке 
газа без совершения им внешней работы 
или теплообмена с окружающей средой. 
Газовый поток с температурой То

*, пройдя 
через такое устройство, разделяется на 
два потока с температурами Т1

*< Т0
*и 

Т2
*>Т0

*. К наиболее распространённым 
методам безмашинного энергоразделения 
можно отнести вихревой и резонансный, а 
устройствами для их осуществления яв-
ляются вихревые трубы Ранка-Хилша [1] 
и резонансные трубы Гартмана-
Шпренгера [2] соответственно.  

На данный момент создано множе-
ство разновидностей энергоразделяющих 
устройств. Отличительной особенностью 
таких аппаратов является их простота, от-
сутствие движущихся частей, низкая 
инерционность, малый вес и надёжность 
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конструкций [3, 4]. С другой стороны, им 
присущ и существенный недостаток, 
ограничивающий их применение в тепло-
вых двигателях и установках, – это высо-
кие потери полного давления на выходе 
по холодному и горячему потокам. 

Академиком Леонтьевым А.И. был 
предложен новый метод энергоразделения 
газового потока [5]. Принцип действия 
нового устройства основан на известном 
газодинамическом эффекте: температура 
адиабатной стенки, обтекаемой потоком 
сжимаемого газа, может существенно от-
личаться от температуры торможения по-
тока за счёт диссипативных процессов в 
пограничном слое. В результате взаимо-
действия дозвукового и сверхзвукового 
потоков газа через теплопроводную стен-
ку (рис. 1) на выходе из устройства энер-
горазделения получаем два потока – 
нагретый сверхзвуковой и охлаждённый 
дозвуковой (при Pr < 1).  

Эффективность устройства энерго-
разделения определяется прежде всего 
количеством теплоты, передаваемой через 
разделяющую потоки стенку [6-8]. Тепло-
вой поток, в свою очередь, зависит от 
теплоотдачи со стороны сверхзвукового и 
дозвукового потоков, начальной темпера-
туры торможения потока и адиабатной 
температуры стенки, обтекаемой сверх-
звуковым потоком:    

( )*
0

1 2

.1
1 1w awq T Tδ
α λ α

= ⋅ −
+ +

 (1) 

Температура адиабатной стенки 
(также называемая теплоизолированной) в 

практике инженерных и научных расчётов 
определяется через коэффициент восста-
новления температуры r: 

0 ,1 21 M
2awT T r γ 

 
 

−= ⋅ + ⋅ ⋅  (2) 

где r – коэффициент восстановления тем-
пературы: 

0
*

0 0

.awT Tr
T T

−=
−  (3) 

Многочисленные эксперименталь-
ные исследования, проведённые для воз-
духа [9], показали, что для развитого тур-
булентного режима течения в сверхзвуко-
вом потоке на пластине величина r может 
быть принята равной r ≈ 0,875÷0,890. В то 
же время в литературе исследуется влия-
ние на коэффициент восстановления тем-
пературы таких факторов, как критерии 
Рейнольдса, Маха и Прандтля [10], 
вдув/отсос пограничного слоя [11, 12], 
форма и рельеф обтекаемой поверхности 
[13]. Результаты исследований различных 
авторов показывают, что коэффициент 
восстановления может значительно отли-
чаться от теоретической величины для 
пластины: 3 Prr = . 

Как следует из (1) и (2), эффектив-
ность безмашинного энергоразделения 
потоков существенным образом зависит 
от величины коэффициента восстановле-
ния температуры. Для повышения количе-
ства передаваемого тепла в устройстве 
необходимо уменьшить коэффициент вос-
становления, например, путём формиро-
вания поверхностей особой формы с по-
ниженной температурой теплоизолиро-
ванной стенки [14].  

 

 
Рис. 1. Принцип действия устройства безмашинного энергоразделения потоков 
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Теоретические расчёты [10] также 
показывают перспективность существен-
ного повышения эффективности энерго-
разделения за счёт использования рабочих 
тел с низким числом Прандтля. Примера-
ми таких рабочих тел являются смеси лёг-
ких и тяжёлых газов: водород-аргон, ге-
лий-аргон, водород-ксенон, гелий-ксенон. 

Другим направлением повышения 
эффективности энергоразделения являет-
ся увеличение наименьшего из коэффици-
ентов теплоотдачи (1), в данном случае – 
со стороны сверхзвукового канала 
устройства [10, 15]. Любое внесение кон-
структивных изменений в сверхзвуковой 
канал с целью интенсификации теплоот-
дачи сопровождается образованием удар-
ных волн и локальных отрывных зон. Ор-
ганизация течения потока в сверхзвуко-
вом канале, заполненном скачками уплот-
нения малой интенсивности, может также 
способствовать увеличению коэффициен-
та теплоотдачи [16, 17]. В области отрыва 
турбулентного пограничного слоя тепло-
вой поток увеличивается в несколько раз 
[9]. Отрывом потока от стенки сопровож-
даются течения в проточных трактах теп-
лообменных устройств, энергетических 
машин и двигателей. Расчёт параметров 
теплообмена при отрывных течениях не-
обходим из-за возникновения в области 
отрыва пиковых тепловых потоков. Этот 
эффект необходимо подавлять в случае 
разработки мер тепловой защиты либо 
можно использовать для локальной ин-
тенсификации теплообмена. Отрывные 
течения также могут дополнительно ин-
тенсифицировать теплообмен в устрой-
стве энергоразделения. Однако необходи-
мо также учитывать влияние отрывных 
течений на изменение коэффициента вос-
становления температуры, который, наря-
ду с теплоотдачей, в конечном итоге 
определяет эффективность устройства. 

Целью данной работы является экс-
периментальное исследование влияния 
отрывных течений на коэффициент вос-
становления температуры и адиабатную 
температуру стенки, обтекаемой сверх-
звуковым потоком воздуха. Задача обу-

словлена исследованием механизма без-
машинного энергоразделения потоков. 

Методика проведения эксперимента 
Экспериментальные исследования 

проводились на сверхзвуковой аэродина-
мической установке научно-
исследовательского института механики 
МГУ (рис. 2), обеспечивающей возмож-
ность непрерывного изменения числа Ма-
ха набегающего потока в диапазоне от 2.0 
до 3.5.  Давление торможения в ресивере 
P0

*
 составляло до 7 атм, температура тор-

можения менялась в диапазоне 
Т0

*=283÷293К. Максимальный расход 
воздуха через установку составлял до 10 
кг/с. Рабочая часть трубы имеет прямо-
угольное поперечное сечение с размерами 
70×90 мм. На боковых стенках рабочего 
канала для наблюдения картины течения 
смонтированы иллюминаторы с оптиче-
скими защитными стеклами. Визуализа-
ция потока осуществлялась оптическим 
методом с помощью прибора Теплера 
(ИАБ-451). Верхней стенкой аэродинами-
ческой трубы является инфракрасный ил-
люминатор из ZnSe-материала, прозрач-
ного для инфракрасной области спектра. 
При помощи тепловизионной камеры (Flir 
ThermaCAM SC3000) через инфракрасный 
иллюминатор фиксировалось температур-
ное поле модели. Экспериментальная мо-
дель представляет собой пластину из орг-
стекла, материала с низким коэффициен-
том теплопроводности: λ = 0.19 Вт/(м·К). 
Использование такого материала позво-
лило считать пластину теплоизолирован-
ной. Модель устанавливалась на нижней 
стенке рабочей части аэродинамической 
трубы параллельно основному потоку. 
Ширина модели соответствовала ширине 
рабочей части трубы – 70 мм, длина 
L=180 мм. На нижней стенке рабочей ча-
сти трубы перед моделью устанавлива-
лась преграда – металлическое ребро под 
углом 90° к потоку. Высота преграды ва-
рьировалась от 2 до 8 мм. Толщина погра-
ничного слоя на срезе сопла составляла 
около 6 мм. 
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Рис. 2. Схема проведения эксперимента:  
Т0

*
  – полная температура набегающего потока; P0

* – полное давление в форкамере;  
Pст – статическое давление на стенке 

 
Для измерения распределения ста-

тического давления в пластине сделан 
дренаж по центральной линии, через ко-
торый производился отбор воздуха к дат-
чикам давления ИКД-27 Да-1500. Пара-
метры торможения потока контролирова-
лись в форкамере перед сверхзвуковым 
соплом: давление торможения – датчика-
ми абсолютного давления ИКД-6 ТДа-7 и 
Honeywell ML-300PS2PC, температура 
торможения – двумя независимыми хро-
мель-алюмелевыми термопарами. Про-
грамма эксперимента написана в среде 
LabVIEW. 

Параметры в потоке рассчитывались 
в 11 точках в соответствии с отборами 
статического давления по длине экспери-
ментальной модели. Коэффициент вос-
становления температуры на пластине: 

 

( ) 2

*
0

*
0

2 1 ,
1 M

1 awr T T
T γ
−  

+  − ⋅ 
= − ⋅  (5) 

 
где awT  – адиабатная температура стенки – 
в рассматриваемом случае равна темпера-
туре стенки, поскольку поверхность счи-
таем теплоизолированной. 

Локальные числа Маха после скачка 
уплотнения вычислялись с учётом потерь 
полного давления. Угол наклона скачка 
фиксировался по теневым фотографиям с 
помощью прибора Теплера. Степень чер-
ноты поверхности модели составила 0.96 

(стенка была предварительно зачернена). 
Коэффициент пропускания инфракрасно-
го иллюминатора 0.7. Критерий Рейноль-
дса рассчитывался по длине динамическо-
го пограничного слоя (расстоянию от гор-
ла сопла) и составлял не менее 6∙106, что 
свидетельствует о турбулентном характе-
ре течения на всех режимах работы. 

Погрешность определения коэффи-
циента восстановления температуры со-
ставила около 3%. Это значение опреде-
ляется точностью нахождения температу-
ры торможения, адиабатной температуры 
на стенке и числа Маха. Погрешность в 
определении температуры торможения 
потока определяется погрешностью хро-
мель-алюмелевой термопары, величина 
которой составляет ±1°C. Погрешность в 
определении числа Маха потока составила 
±0,035. Погрешность в нахождении тем-
пературы поверхности модели определя-
ется точностью тепловизионного обору-
дования, максимальная относительная по-
грешность которого составляет 2% от 
предела измерения. 

 
Результаты  

экспериментального исследования 
Основному исследованию предше-

ствовала серия тестовых экспериментов 
на пластине без вносимых в поток возму-
щений. По измеренным параметрам (P0

*, 
P0, T0

*, Taw) рассчитывались коэффициен-
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ты восстановления температуры r. Резуль-
таты обработки тестовых испытаний при-
ведены на рис. 3. Экспериментальная ве-
личина r для обтекания пластины без вно-
симых возмущений попадает в область 
значений 0.875-0.890, что соответствует 
результатам многочисленных экспери-
ментальных исследований различных ав-
торов [18, 19]. 

После проверки правильности рабо-

ты измерительной системы в канале аэро-
динамической трубы инициировалось от-
рывное течение с помощью установки ре-
бра на срезе сопла. Проведена серия экс-
периментов в диапазоне чисел Маха от 2.0 
до 3.5. Потери полного давления и соот-
ветствующее снижение локального числа 
Маха оценивалось по теневой фотографии 
(рис. 4). 

 

 
 

Рис. 3. Сравнение полученного в тестовом эксперименте  
коэффициента восстановления температуры для пластины с аналитическим решением  

и результатами различных авторов [18, 19] 
 
 

          
 

Рис. 4. Теневая картина отрывного течения (M0=2.75) при высотах ребра:  
слева – 4 мм, справа – 8 мм 

 
 
На рис. 5–7 рассматриваемый пара-

метр в диапазоне безразмерной координа-
ты x/L = 0…1 относится к положению за 
ребром.  

На рис. 5 представлены результаты 
экспериментального исследования адиа-
батной температуры стенки в отрывной 
области за ребром высотой 8 мм при раз-
личных числах Маха набегающего потока 
– от 2.0 до 3.5. Видно, что адиабатная 
температура стенки менялась в пределах 
2% в отрывной области в сравнении с без-
отрывным обтеканием пластины при оди-
наковом числе Маха набегающего потока. 
При меньших числах Маха (от 2.0 до 2.75) 

адиабатная температура в отрывной обла-
сти оказывается ниже, а при больших (от 
3.0 до 3.5) – выше, чем при безотрывном 
обтекании пластины. На рис. 6 представ-
лены соответствующие значения коэффи-
циента восстановления температуры, рас-
считанные по значениям адиабатной тем-
пературы стенки из рис. 5. Уменьшение 
коэффициента восстановления при от-
рывном течении составило до 10% в от-
рывной области. Этот факт можно  объяс-
нить уменьшением скорости потока из-за 
образующейся системы скачков уплотне-
ния.  
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Рис. 5. Изменение адиабатной температуры стенки Taw для разных чисел Маха   

по длине пластины вдоль безразмерной координаты x/L: 
 а) М=2.0; б) М=2.25; в) М=2.75; г) М=3.0 

 

 

 

 
 

Рис. 6. Изменение коэффициента восстановления температуры r для разных чисел Маха  
по длине пластины вдоль безразмерной координаты x/L:  

а) М=2.0; б) М=2.25; в) М=2.75; г) М=3.0 
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На рис. 7 представлено сравнение 
режима безотрывного обтекания пласти-
ны с параметрами в отрывной области за 
ребром высотой 8 мм. При этом парамет-
ры берутся при одинаковых локальных 
числах Маха – около 2.1 (рис. 7, в). Такое 
сравнение показательно, поскольку ско-
рость в отрывной области за преградой 
падает. Как видно из рис. 7, а уменьшение 

адиабатной температуры стенки составля-
ет до 3.5% (абсолютное значение) в от-
рывной области за ребром в сравнении с 
безотрывным обтеканием пластины при 
одинаковом локальном числе Маха в по-
токе. Коэффициент восстановления тем-
пературы в отрывной области также ока-
зывается ниже во всём диапазоне чисел 
Маха. 

 

 

Рис. 7. Изменение различных параметров потока по длине пластины вдоль безразмерной координаты 
x/L при высоте ребра 8 мм: а) адиабатная температура стенки Taw и температура торможения  

потока; б) статическое давление на стенке канала; в) число Маха в потоке; г) коэффициент восста-
новления температуры; “отрыв” – отрывное течение за ребром (M0=2.75), “глад.” – безотрывное  

обтекание пластины (M0=2.1) 
 

Таким образом, можно заключить, 
что в сверхзвуковом канале устройства 
безмашинного энергоразделения темпера-
турный напор (Taw – T0

*) в отрывной обла-
сти увеличивается (рис. 5) при числах 
Маха, меньших 2.75. Коэффициент вос-
становления, рассчитанный по локальным 
параметрам потока, при этом оказывается 
меньше в отрывной области, чем при об-
текании гладкой пластины, на величину 
до 10%. В то же время интенсивность 
теплоотдачи возрастает в несколько раз в 
области отрыва пограничного слоя [9]. 
Тогда из (4) следует, что локальные от-
рывные зоны могут способствовать до-

полнительной интенсификации теплоот-
дачи в сверхзвуковом канале устройства 
безмашинного энергоразделения. В случае 
использования такого интенсифицирован-
ного канала можно добиться либо повы-
шения суммарного температурного пере-
пада в устройстве энергоразделения, либо 
уменьшения габаритов установки при со-
хранении той же эффективности. Сопут-
ствующие потери полного давления в ка-
нале могут быть согласованы с необходи-
мостью практического получения на вы-
ходе из устройства энергоразделения по-
догретого газа с одновременным редуци-
рованием его давления. 
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Заключение 
Представлены результаты экспери-

ментального исследования влияния ло-
кальной отрывной зоны в сверхзвуковом 
канале на адиабатную температуру стенки 
и коэффициент восстановления темпера-
туры. При меньших числах Маха (от 2.0 
до 2.75) адиабатная температура в отрыв-
ной области оказывается ниже, а при 
больших (от 3.0 до 3.5) – выше, чем при 
безотрывном обтекании пластины. Коэф-
фициент восстановления при этом также 
оказывается ниже в отрывной области, 

чем при обтекании гладкой пластины, на 
величину до 10% во всём диапазоне ис-
следованных чисел Маха. Результаты поз-
воляют сделать вывод о том, что отрыв-
ные течения не только не снижают эффек-
тивность безмашинного энергоразделе-
ния, но и могут способствовать интенси-
фикации данного процесса. 

 
Исследование выполнено за счёт 

гранта Российского научного фонда (про-
ект №14-19-00699). 
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Analysis of the mechanism of heat transfer enhancement in a device of machineless energy separation of 

flows (Leontiev tube) is presented in the paper. The main parameters that define the device's efficiency are the 
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temperature recovery factor and heat transfer in the supersonic channel of the device. Changes in the shape and 
relief of the flow surface, the use of working fluids with a low Prandtl number, low-intensity shock waves and 
local separation areas in the supersonic channel are among the methods of heat transfer enhancement in an ener-
gy separation device. The results of experimental investigation of the influence of a supersonic separation flow 
on the adiabatic wall temperature and the temperature recovery factor are presented. The range of the Mach 
numbers analyzed is between 2 and 3.5. The Reynolds criterion along the length of the dynamic boundary layer 
amounts to at least 6·106. Field distributions of the adiabatic wall temperature and temperature recovery factors 
along the plate are presented for different Mach numbers. The results indicate that local separation boundary lay-
er regions will probably intensify heat transfer in the supersonic channel of a gas dynamic energy separation de-
vice. The research has been conducted using the experimental facilities of the Institute of Mechanics of Lomono-
sov Moscow State University. 

 
Supersonic flow, shock wave, separation flow boundary layer, temperature recovery factor, Mach num-

ber, adiabatic wall temperature, temperature stratification, energy separation. 
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