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Аннотация. Проведен расчет взаимодействия высокоэнтальпийной затопленной струи с образ-
цом, выполненным из модельного материала. На основе модели сопряженного теплообмена, фа-
зового перехода и механизма подвижных сеток получены картины изменения формы образца,
распределения скорости и температуры. https://doi.org/10.33849/2022206

1. ВВЕДЕНИЕ

Исследование взаимодействия высокоэнтальпий-
ных течений с твердым телом (образцом) является ак-
туальной задачей гидродинамики и теплофизики вы-
сокотемпературных сред (как с точки зрения теории,
так и эксперимента). По своей сути задача является мо-
дельной и восходит к задачам высокоскоростного дви-
жения летательных (космических) аппаратов [1] в ат-
мосфере Земли и других планет, процессам в ракет-
ных двигателях. В данном случае мы будем рассматри-
вать только задачи внешнего обтекания. Модельность
этой постановки заключается в необходимости созда-
ния скоростных (по числам Маха M и Рейнольдса Re)
и тепловых режимов, подобным тем, которые наблю-
даются при реальном обтекании тела (при его входе
в атмосферу).

В экспериментальной практике для этого использу-
ются [2] генераторы низкотемпературной плазмы (плаз-
мотроны) мощностью несколько мегаватт, которые поз-
воляют создавать высокоэнтальпийные потоки плазмы
с температурой до 10000 К и скоростями до 1–1.2 км/с.
Отметим, что, несмотря на большие скорости газа, тече-
ние является дозвуковым из-за большой скорости зву-
ка в плазме. Действительно, создать требуемые ско-
ростные режимы (по числу M) с помощью плазмотро-
на труднее, чем тепловые. В ряде задач высокотемпера-
турного обтекания требуется могут потребоваться оцен-
ка чисел Da (число Дамкеллера), Sc (число Шмидта),
Le (число Льюиса) [3].

Для создания сверхзвукового потока плазмы необ-
ходимо высокое давление в разрядной камере, что тре-
бует большего пробойного напряжения для зажигания
дуги. При относительно низких температурах проводи-
мость равновесной плазмы убывает с ростом давления,
таким образом, для поддержания горения разряда по-
требуется большее напряжение. Проектирование плаз-
мотрона высокого давления представляет собой слож-
ную научно-техническую задачу [4]. Опыт теоретическо-
го описания и численного моделирования генераторов
низкотемпературной плазмы показывает, что эта зада-
ча оказывается гораздо более сложной в сравнении с
задачами гиперзвукового обтекания летательных аппа-
ратов [3].

Плазма, покидающая плазмотрон, представляет со-
бой затопленную струю газа, которая, в отличие от сво-
его гидродинамического аналога, имеет не только боль-
шой градиент скорости в сдвиговом слое, но и большие
градиенты всех теплофизических параметров (теплоем-

кости, энтальпии), транспортных коэффициентов (теп-
лопроводности, диффузии).

Неравновесное излучение играет важную роль в ра-
боте генераторов низкотемпературной плазмы (ГНП):
предполагается [5], что именно оно осуществляет основ-
ной нагрев газа, находящегося между дуговым каналом,
где может достигаться температура до 100 000 К, и стен-
ками плазмотрона.

Создаваемая плазма представляет собой неустой-
чивый объект, свойства которого быстро меняются под
воздействием: (1) — собственного излучения плазмы,
где велика роль неравновесного излучения, испускае-
мого всем объемом плазмы в приближении оптически
тонкого слоя; (2) — рекомбинации; (3) — больших ско-
ростей диффузии частиц из окружающей среды и их
последующей диссоциации и ионизации; (4) — развития
неустойчивости Кельвина–Гельмгольца и последующего
крупномасштабного смешения; (5) — под воздействием
возмущений, развивающихся в рабочем тракте плазмот-
рона (в том числе воздаваемых дугой), происходит тур-
булизация газового потока, характерное число перехода
к турбулентности составляет Re = 400; (6) — плазма,
выходящая из ГНП, имеет достаточно большую элек-
тропроводность, таким образом, в ней могут протекать
“паразитные” токи. Их величина (порядка 0.5 А) может
быть мала по сравнению с основным током дуги между
катодом и анодом. Однако электрохимические процессы
укоряют разрушение исследуемого образца.

Перечисленные явления приводят к резкому изме-
нению свойств струи и ее химического состава уже на
дистанции нескольких калибров от среза сопла.

Взаимодействие низкотемпературной плазмы с ма-
териалом образца представляет собой целую совокуп-
ность процессов, возникающих в пристеночном слое,
связанных с многокомпонентной диффузией и тур-
булентностью, химическими реакциями компонентов
плазмы с молекулами вещества образца. Интенсивная
рекомбинация приводит к выделению тепла на поверх-
ности образца, таким образом, даже в случае нереагиру-
ющих веществ возможно плавление и абляция материа-
ла, а также его структурное разрушение. Если образец
располагается непосредственно у разрядной камеры, то
возможен его дополнительный нагрев излучением дуги.

Изучение процесса чистой абляции материала тре-
бует использования особо чистых газов, так как да-
же малая концентрация реагирующей примеси может
существенно изменить скорость разрушения материала
образца.
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В дальнейшем при построении модели и обсужде-
нии результатов моделирования мы будем пользовать-
ся общим термином “разрушение материала”, не вдава-
ясь в характер этого процесса [6]: (1) — сублимацию,
(2) — термическое разложение, (3) — химическое вза-
имодействие (реакции) на поверхности, (4) — объемно-
поверхностное химическое взаимодействие, (5) — оплав-
ление, (6) — оплавление при наличии химического вза-
имодействия.

Существует большое число работ, выполненных
различными авторами за последние шестьдесят лет,
которые приблизительно очерчивают следующий круг
задач: экспериментальное исследование плавления
метеоритов [7], исследование пиролиза обугливающихся
теплозащитных материалов [8–16], численное моде-
лирование движения в атмосфере с абляцией [17–45],
исследования радиационного теплообмена [46–55],
экспериментальное исследование обтекания затуп-
ленных тел при различных углах атаки [56–58],
экспериментальное исследование абляции вольфрама
для использования его в теплозащитных покрытиях
(ТЗП) [58–60], экспериментальное исследование абля-
ции тефлона [61], льда [62], силикатов [63], тантала [64],
керамики на основе циркония [65], развитие моделей
разрушения графита на основе эксперименталь-
ных исследований [15, 66–74], исследование абляции
спускаемых аппаратов в атмосфере Венеры [75–77],
Марса [78–80], Юпитера [81–85], Cатурна [86], чис-
ленное исследование неравновесных процессов в
аблирующем слое [46, 87–95], абляция веществ, име-
ющих способность к стеклованию [96–103]; интерес
представляет создание диагностики на основе плоской
лазерной флуоресценции компонентов разрушающегося
ТЗП (ароматические углеводороды нафталенового,
фенантренового и дибензотиофенового ряда) [104–106],
численные модели переноса продуктов абляции [107–
109], развитие вариационных методов [110, 111],
исследования низкотемпературной абляции при помо-
щи лазерной анемометрии по изображениям частиц
в турбулентном пограничном слое [112], радиационные
свойства аблирующего материала [51, 113–118], гранич-
ные условия на аблирующей поверхности ТЗП [119],
численное моделирование термически и химически
неравновесных течений и теплообмена в недорас-
ширенных струях индукционного плазмотрона [120],
в частности, исследование граничных условий сколь-
жения на каталитической стенке в многокомпонентном
многотемпературном химически реагирующем потоке
газа с возбужденными внутренними степенями свободы
частиц [121, 122]. абляционные процессы в ракетных
двигателях [123–129], взаимодействие газа из ГНП с
образцом [111, 130], влияние шероховатости образца
на процесс абляции [131], абляция твердого тела при
взаимодействии с жидкостью [132]. Отдельно отметим
разработку уравнений движения многокомпонентного
и многотемпературного газа [133] с использованием
оригинальной формы соотношений переноса в форме
“термодинамические силы через потоки” с точными
и более простыми по сравнению “классическими”
коэффициентами переноса для идеальных, так и сла-
бонеидеальных смесей газов и плазмы, в том числе в
присутствии внешних электромагнитных полей. Инте-
рес вызывают и модели колебательно-диссационного

взаимодействия в термохимически-неравновесных
режимах гиперзвукового обтекания в вязком ударном
слое [134–137], которые позволили установить, что при
высоких температурах газа за головной ударной волной
времена релаксации колебательныхстепеней свободы
становятся порядка времен реакций диссоциации,
и в этом случае диссоциация происходит на фоне
релаксации колебательных степеней свободы — проис-
ходит так называемое колебательно-диссоциационное
взаимодействие, повышающее температуру в ударном
слое (УС) и, следовательно, тепловой поток до 26%
и уменьшающее отход головной ударной волны до
20% по сравнению с моделью термически равновесных
констант химических реакций.

Аналогичная модель была разработана и для
электронно-ионизационного взаимодействия, когда ре-
акции ионизации идут на фоне релаксации возбуж-
денных электронных степеней свободы атомов и моле-
кул [138].

Исследование высокоэнтальпийных струй требует
построения сложных моделей на основе различных раз-
делов вычислительной физики. Целесообразно исполь-
зовать иерархию моделей, последовательно включая
в рассмотрение сопряженный теплообмен, модели фа-
зового перехода, химические реакции, радиационный
теплообмен, турбулентность. Определяющим фактором
для выбора инструмента исследования является воз-
можность использования подвижных сеток, надежных
решателей, большого набора физических моделей. В
предлагаемой работе основной акцент сделан на провер-
ке устойчивости работы солвера при расчете течений с
конвективными переносом и большими температурны-
ми градиентами. Учет теплофизики реальных газов (в
частности, всплесков теплоемкости), скорее всего, будет
приводить к сглаживанию различных пространствен-
ных неоднородностей и “облегчению” работы солвера.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

Проводится моделирование изменения формы об-
разца из модельного материла под действием струи го-
рячего газа (азота).

Расчетная область образована несколькими фигу-
рами, представленными на рисунке 1(a): (1) — квадрат-
ная область, занятая течением газа, (2) — область фор-
мирования затопленной струи, (3) — область твердого
материала, с подвижными границами, деформируемая
геометрия, (4) — область твердого материала с непо-
движными границами. Область (4) предназначена для
сохранения застойной зоны в течении при уменьшении
области (3) вследствие разрушения.

Области, где располагается твердое тело представ-
лены на рисунке 1(b), газ — на рисунке 1(c). Протяжен-
ность расчетной области в направлении z (перпендику-
лярно плоскости) составляет 𝑑𝑧 = 1 м. Ширина затоп-
ленной струи — 2 см, диаметр круга, представляющего
область (3) — 1 см. Расстояние от точки выхода затоп-
ленной струи до поверхности образца — 1.5 калибра.

Модельный материал, образующий твер-
дое тело обладает следующими свойствами:
𝛼𝑠 = 0.000267 1/K — коэффициент теплового расши-
рения, 𝐶𝑝𝑠 = 200 Дж/(кг K) — удельная теплоемкость
материала образца, 𝐿𝑠→𝑓 = 3 Дж/кг — удельная теп-
лота фазового перехода “твердое тело — жидкость”,
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(a)

(b)

(c)

Рисунок 1. Области расчетной геометрии: (a) — общий вид
расчетной области, (b) — области с параметрами материала
образца, (с) — области с параметрами газа.

𝑘𝑠 = 6 Вт/(мK) — коэффициент теплопроводности
материала, 𝜌𝑠 = 7500 кг/м — плотность, 𝑇𝑐 = 503 К —
характерная температура расчетной области (холодная
стенка), 𝑇𝑓 = 505 К — характерная температура фазо-
вого перехода, 𝑇ℎ = 600 К — характерная температура
затопленной струи.

Основываясь на базе данных NIST, для азота зада-
ны кусочно-гладкие зависимости для теплопроводности

(a)

(b)

Рисунок 2. Зависимость материальных коэффициентов пе-
реноса и теплофизических свойств азота от температуры:
(a) — теплопроводность 𝑘 (по данным [139]), (b) — теплоем-
кость 𝐶𝑝 (по данным [140]).

𝑘𝑔, теплоемкости при постоянном давлении 𝐶𝑝, плотно-
сти 𝜌, динамической вязкости 𝜂, которые представле-
ны на рисунках 2 и 3. Полиномиальные аппроксимации
строились на основе данных по коэффициентам пере-
носа и теплопроводности из [139–141] Показатель адиа-
баты задается как для идеального двухатомного газа
𝛾 = 1.4.

Для моделирования сопряженного теплообмена ре-
шается общее уравнение теплопроводности

𝑑𝑧𝜌𝐶𝑝
𝜕𝑇

𝜕𝑡
+ 𝑑𝑧𝜌𝐶𝑝�⃗� · ∇𝑇 +∇ · �⃗� +∇ · �⃗� = 𝑑𝑧𝑄+ 𝑞0,

�⃗� = −𝑑𝑧𝑘∇𝑇,
(1)

в области, занимаемой твердым телом, решается уравне-
ние теплопроводности для твердого тела, записываемое
в общей форме

𝑑𝑧𝜌𝐶𝑝
𝜕𝑇

𝜕𝑡
+ 𝑑𝑧𝜌𝐶𝑝�⃗� · ∇𝑇 +∇ · �⃗�

= 𝑑𝑧𝑄+ 𝑞0 + 𝑑𝑧𝑄𝑡𝑒𝑑,

�⃗� = −𝑑𝑧𝑘𝑠∇𝑇,

(2)
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(a)

(b)

Рисунок 3. Зависимость материальных коэффициентов пе-
реноса и теплофизических свойств азота от температуры:
(a) — плотность 𝜌:, (b) — динамическая вязкость 𝜂 (по дан-
ным [141]).

а в области, в которой происходит движение газа —
уравнение для теплопроводности в газе (в общей форме)

𝑑𝑧𝜌𝐶𝑝
𝜕𝑇

𝜕𝑡
+ 𝑑𝑧𝜌𝐶𝑝�⃗� · ∇𝑇 +∇ · �⃗�

= 𝑑𝑧𝑄+ 𝑞0𝑑𝑧𝑄𝑝 + 𝑑𝑧𝑄𝑣𝑑,

�⃗� = −𝑑𝑧𝑘∇𝑇.

(3)

Термодинамические параметры связываются уравнени-
ем состояния идеального газа

𝜌 =
𝑝

𝑅𝑠𝑇
, (4)

где 𝑑𝑧 — протяженность расчетной области в направле-
нии, перпендикулярном плоскости моделирования, 𝐶𝑝 —
теплоемкость при постоянном давлении, 𝑇 — темпера-
тура, �⃗� — тепловой поток, �⃗� — скорость, 𝑄 — источ-
ник тепловыделения, 𝑞0 — внутренний тепловой поток,
𝑄𝑡𝑒𝑑 — источник тепла, связанный с термоэластично-
стью, 𝑄𝑝 — источник тепла, связанный с работой сил
давления, 𝑄𝑣𝑑 — источник тепла вследствие вязкой дис-
сипации, 𝑘 — теплопроводность газа, 𝑘𝑠 — теплопровод-
ность твердого тела, 𝑅𝑠 — газовая постоянная (удель-

Рисунок 4. Вид расчетной области c указанием граничных
условий. Синие цифры соответствуют внутренним границам
расчетной области, красные показывают внутренние грани-
цы, белые — номера областей расчетной геометрии.

ная), 𝜌 — плотность, 𝑝 — давление. В рассматриваемой
постановке слагаемые, содержащие �⃗�, 𝑄, 𝑞0, 𝑄𝑡𝑒𝑑, 𝑄𝑝,
𝑄𝑣𝑑 тождественно равны нулю.

В качестве начальных условий для областей (2), (3),
(4) на рисунке 4 задается температура 𝑇𝑐, границы 1, 2,
4, 5 предполагаются теплоизолированными, подчиняясь
условию

−�⃗� · �⃗� = 0, (5)

где �⃗� — внешняя нормаль к границе.

На границе (3) задается температура, зависящая от
времени

𝑇 = 𝑇ℎ + 2𝑇ℎ(1− exp(−𝑡)). (6)

На границах (8) и (13) расчетной области (4) задается
условие постоянной температуры

𝑇 = 𝑇𝑐. (7)

На внутренней границе (12) задается группа граничных
условий (ГУ), описывающая фазовый переход, приводя-
щий к изменению формы области (3):

𝑇 = 𝑇𝑓 ,

𝑑�⃗�

𝑑𝑡
· �⃗� = 𝑣𝑛,

𝑣𝑛 =
�⃗� · �⃗�

𝜌𝑚𝐿𝑠→𝑓
,

�⃗� = −𝑘𝑠∇𝑇𝑠 + 𝑘𝑔∇𝑇𝑔,

(8)

где 𝑇𝑓 — температура фазового перехода, �⃗� — радиус-
вектор границы фазового перехода, 𝑣𝑛 — нормальная
скорость движения границы ячейки расчетной сетки,
𝜌𝑠 — плотность материала образца, 𝑘𝑠 — коэффици-
ент теплопроводности твердого тела, 𝑘𝑔 — коэффици-
ент теплопроводности газа у поверхности твердого тела,
𝑇𝑠 — температура в твердом теле у поверхности, 𝑇𝑔 —
температура газа в окрестности межфазной границы.
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Для задания ГУ с изменением фазы, необходимо
определить температуру фазового перехода, 𝑇𝑝𝑐 и скры-
тую теплоту фазового перехода 𝐿𝑠→𝑓 , связанные с пе-
реходом из твердой фазы в жидкую. Величина 𝐿𝑠→𝑓

должна принимать положительное значение. Кроме это-
го необходимо задать, на какой стороне ГУ происходит
изменение фазы (твердое тело / верхняя / нижняя сто-
рона.

Также необходимо выбрать метод оценки скачка
теплового потока. По умолчанию выбран параметр мно-
жителя Лагранжа, который вводит дополнительную пе-
ременную на границе для точного определения темпера-
туры и расчета скачка теплового потока (слабое усло-
вие). Как показали предварительные расчеты, этот ме-
тод оказывается неустойчивым при последовательном
движении расчетной сетки, что приводит к ошибкам в
работе солвера. В качестве альтернативы используется
метод оценки температурного градиента, чтобы опреде-
лить тепловой режим на границе. Такой подход приво-
дит к жесткой формулировке ГУ, более удобной с точки
зрения численного решения, особенно для итерацион-
ных решателей, однако, точность скачка теплового по-
тока сильно зависит от размера сетки рядом с границей.
В этом случае может потребоваться очень мелкая сетка,
чтобы достичь той же точности, в сравнении с исполь-
зованием множителя Лагранжа.

При обоих методах оценки скачка теплового по-
тока могут появиться численные осцилляции в скоро-
сти границы раздела. Для уменьшения влияния осцил-
ляций необходимо проводить сглаживание движущейся
межфазной границы. Этот параметр сглаживает нор-
мальную скорость сетки, добавляя скорость сглажива-
ния 𝑣𝑚𝑏𝑠, пропорциональную средней кривизне границы
раздела 𝐻 (1/м), и размеру элемента сетки ℎ (м):

𝑣𝑚𝑏𝑠 = 𝛿𝑚𝑏𝑠|𝑣𝑛|ℎ𝐻. (9)

Эта дополнительная скорость движения сетки равна ну-
лю для прямолинейных границ, но будет искусственно
увеличивать нормальную скорость сетки для сильно ис-
кривленных поверхностей, например, вдоль капель или
пузырьков. Следует обратить внимание, что добавление
этого слагаемого изменяет физическую модель и мо-
жет привести к нарушению закона сохранения массы.
Параметр сглаживания движущейся границы 𝛿𝑚𝑏𝑠 —
безразмерное число, обеспечивающее компромисс меж-
ду устойчивостью численного метода и точностью фи-
зического моделирования.

На границах (6), (7), (9) и (10) задается условие
свободного истекания теплового потока

−�⃗� · �⃗� = 0. (10)

Движение газа в областях (1) и (2) описывается на
основе уравнений Навье–Стокса и неразрывности

𝜌
𝜕�⃗�

𝜕𝑡
+ 𝜌(�⃗� · ∇)�⃗� = ∇ · [−𝑝I+K] + 𝐹 ,

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+∇ · (𝜌�⃗�) = 0.

(11)

При реализации алгоритма используется модель су-
щественно дозвукового cжимаемого течения, с макси-

(a) (b)

(c)

Рисунок 5. Расчетная сетка: (a) — сетка вокруг области
фазового перехода, (b) — область сопряжения структуриро-
ванной и неструктурированной сеток, (с) — направление де-
формации расчетной области.

мально допустимым числом Маха 𝑀 < 0.3. По своим
реологическим свойствам, сплошная среда предполага-
ется ньютоновской, что определяет форму тензора вяз-
ких напряжений:

K = 𝜂(∇�⃗�+ (∇�⃗�)𝑇 )− 2

3
(∇ · �⃗�)I, (12)

где I — единичный тензор (матрица), 𝜂 — динамическая
вязкость. Для данного модуля задаются следующие гра-
ничные условия: 1, 2, 4, 5, 12, 13 — условия прилипания,
на границе 3 задается условие массового расхода

−
∫︁
𝜕Ω

𝜌 · 𝑑𝑧 𝑑𝑆 = �̇�. (13)

В качестве условия массового расхода задается нор-
мальный массовый расход, зависящий от времени

�̇� = 0.01(1− exp(−𝑡)). (14)

На границах 6, 7, 9, 10 задается условие свободного
истечения с подавлением обратного тока:

[−𝑝I+K]�⃗� = −𝑝0�⃗�, 𝑝0 ≤ 𝑝0. (15)

3. РЕЗУЛЬТАТЫ ЧИСЛЕННОГО
МОДЕЛИРОВАНИЯ ИЗМЕНЕНИЯ
ГЕОМЕТРИИ ОБТЕКАЕМОГО ОБРАЗЦА
ВЫСОКОЭНТАЛЬПИЙНОЙ СТРУЕЙ ГАЗА

Вид расчетной сетки для области с подвижной
геометрией, а также участок сопряжения треугольной
(неструктурированной) и четырехугольной (неструкту-
рированной) сетки показан на рисунке 5.

Время моделирования процесса составило 𝑡 = 10 c,
шаг выдачи результатов Δ𝑡 = 0.2 c. Начальный шаг по
времени 𝜏 = 0.00001 c.
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К результатам расчета относятся пространствен-
ные распределения температуры, скорости, теплового
потока, процесс деформации расчетной сетки.

В областях 1, 2, 3 генерируется сетка из ячеек тре-
угольной формы, в области 4 — четырехугольной. Об-
щий вид построенной сетки представлен на рисунках
5(a) и 5(b). В общем, минимальное качество элемента
сетки составляет 1.743×10−5, среднее качество сетки —
0.9601, количество треугольных ячеек — 104212, коли-
чество четырехугольных ячеек — 4000, количество гра-
ничных элементов — 1418, количество элементов вер-
шин — 16. Свойства треугольной сетки в областях 1, 2,
3: максимальный размер элемента — 0.067, минималь-
ный размер — 2.0 · 10−4, множитель кривизны — 0.2,
максимальная скорость увеличения размера элемента
по сравнению с соседними — 1.05. Количество элемен-
тов образующих скругленный участок границы — 13–50.
Количество элементов, образующих входную границу —
3–100. Количество элементов, образующих подвижную
границу — 12–400. Особенности деформации геометрии
(рисунок 5(с)): в областях 1, 2, 3 задается деформиру-
емая расчетная сетка, такая, что положение точек рас-
четной сетки и форма образуемых ею треугольников ме-
няется при плавлении области 3. В области 4 расчетная
сетка задается неизменной; на всех границах, кроме 11,
12 задается нулевое нормальное смещение точек расчет-
ной сетки.

Особенностью ГУ на входе затопленной струи явля-
ется то, что в ней происходит плавное увеличение мас-
сового расхода газа и температуры (то есть теплового
потока) до своих асимптотических значений, что поз-
воляет ускорить вычисления. Формирование течения во
входном канале заметно при 𝑡 = 0.1 с (рисунок 6). При
𝑡 = 0.3 c происходит разбиение струи на верхнюю и ниж-
нюю ветви с образованием вихрей в соответствующих
полуплоскостях. Процесс взаимодействия деформируе-
мой геометрии становится стационарным при 𝑡 = 0.9.
Начиная от времени 𝑡 = 1.2 разрушающийся образец
теряет округлую форму. По мере уменьшения размеров
образца его след в потоке также уменьшается, что при-
водит к разрушению и его подветренной части. Общее
время разрушения составляет около 0.5 с.

Зависимость формы образца от времени наглядно
представлена на рисунке 7. На поздних временах разру-
шаемое твердое тело принимает форму толстой линзы.
Заметим, что столь быстрое разрушение происходит при
относительно небольших скоростях газа, в ядре потока
они не превышают 5 м/с (см. рисунок 8).

4. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В заключение оценим безразмерные параметры, ха-
рактеризующие скоростные и тепловые режимы тече-
ния. В частности, число Рейнольдса Re = �̇�/𝜇𝑑𝑧 ≈ 660,
Прандтля Pr = 𝜂𝐶𝑝/𝑘 ≈ 0.75, Пекле Pe = RePr = 495.
Откуда следует, что реализующийся в течении режим
является существенно ламинарным, с преимущественно
конвективным переносом теплоты. Выполненное моде-
лирование взаимодействия высокоэнтальпийного тече-
ния с материалом образца имеет ряд достоинств:
� реализован успешный расчет сопряженного теплооб-
мена на поверхности раздела “газ — твердое тело”;

� выполнен учет зависимости теплофизических
свойств подвижной среды от температуры;

(a)

(b)

(c)

(d)

(e)

Рисунок 6. Распределение температуры в различные мо-
менты времени, полученное в расчете: (a) — 0.3 c, (b) — 0.5 c,
(c) — 0.8 c, (d) — 1.6 c, (e) — 1.7284 c.
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(a)

(b)

(c)

(d)

(e)

Рисунок 7. Форма области, испытывающей фазовый пе-
реход и распределение подвижной сетки в ней, результаты
расчета: (a) — 0.3 c, (b) — 0.9 c, (c) — 1.2 c, (d) — 1.16985 c,
(e) — 1.7284 c.

(a)

(b)

(c)

(d)

(e)

Рисунок 8. Распределение скорости в различные моменты
времени, полученное в расчете: (a) — 0.3 c, (b) — 0.5 c, (c) —
0.8 c, (d) — 1.6 c, (e) — 1.7284 c.
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� показана устойчивая работа граничного условия фа-
зового перехода для определения движения межфаз-
ной границы;

� успешно использован механизм деформируемой сет-
ки для смещения узлов методом деформации, а так-
же полное перестроение сетки при ухудшении каче-
ства ее элементов;

� достигнута устойчивость расчета при достижении
больших температурных градиентов (до 107 К/м).
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