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У статтi розроблено методику чисельного моделювання аеродинамiчного обтiкання
ракети в транс- та надзвуковому режимах польоту. Проведено чисельнi розрахун-
ки характеристик такої течiї. Зокрема, отримано оцiнки розподiлу пристiнкових
пульсацiй тиску, що дiють на головну частину ракети. Розроблений алгоритм чи-
сельного моделювання належить до класу гiбридних напiвемпiричнiх методiв. Цей
алгоритм розбиває задачу на два етапи. На першому з них чисельно моделюється
аеродинамiка транс- та надзвукового обтiкання ракети повiтрям, розраховуються
характеристики турбулентного примежового шару, такi як товщина примежово-
го шару, дотичнi напруження на стiнцi, динамiчна швидкiсть, число Рейнольд-
са в примежовому шарi, густина повiтря на стiнцi обтiчника ракети. На другому
етапi на основi напiвемпiричних спiввiдношень проводиться аналiз спектральних
щiльностей середньоквадратичних значень пульсацiй тиску. При моделюваннi над-
звукового потоку чисельно розв’язуються рiвняння руху стисливої рiдини, осере-
дненi за Рейнольдсом, якi доповнюються рiвнянням неперервностi. При моделю-
ваннi турбулентностi використовується стандартна 𝑘-𝜀 модель. У роботi особли-
ва увага придiляється аналiзу характеристик турбулентного примежового шару.
Для цього поблизу поверхнi обтiчника будується дуже детальна сiтка. Рiвняння
руху розв’язуються методом скiнченних об’ємiв. Розрахованi характеристики при-
межового шару використовуються для аналiзу спектральних щiльностей середньо-
квадратичних значень пульсацiй тиску. Розподiл рiвнiв турбулентних пульсацiй в
третинно-октавному частотному дiапазонi обчислювався з використанням унiвер-
сальних напiвемпiричних залежностей. Запропонована методика реалiзована про-
грамно iз застосуванням тулбоксу з вiдкритим кодом OpenFOAM. У якостi сол-
верiв (розв’язникiв) OpenFOAM пропонує sonicFoam i rhoCentralFoam, призначенi
для моделювання задач транс- i надзвукового ламiнарного або турбулентного сти-
сливого потоку. Вони вiдрiзняються мiж собою базовими алгоритмами. SonicFoam
побудовано на основi алгоритму обчислення тиску, а rhoCentralFoam – на основi
алгоритму обчислення густини. У данiй роботi використовувався солвер sonicFoam.
Задача розглядалась у рамках моделi iдеального газу. В розробленiй методицi за-
стосовано технiка паралельних обчислень. Розпаралелювання обчислень проводи-
лось на основi протокола MPI i принципу геометричного паралелiзму. Розрахунки
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проводились на кластерному суперкомп’ютерi Iнституту кiбернетики НАН Украї-
ни.

КЛЮЧОВI СЛОВА: примежовий шар, турбулентнi пульсацiї, надзвукове обтiка-
ння ракети, OpenFOAM

1. ВСТУП

Тiло, що рухається у середовищi з достатньо високою швидкiстю породжує звукове
поле. Iснують рiзнi пiдходи до розв’язання проблеми чисельних розрахункiв генерацiї
звукових полiв тiлом, що рухається у середовищi. Можна видiлити два основних пiдхо-
ди:

• Прямi методи. Розв’язується загальна задача про рух стисливого середовища.
Розв’язок акустичної задачi отримують безпосередньо, як частину чисельного
розв’язку задачi про рух стисливого середовища. Шляхом прямого чисельного
моделювання (DNS) або шляхом застосування технологiї моделювання великих
вихорiв (LES) безпосередньо розв’язуються рiвняння руху стисливого середовища.
Звичайно, в iдеалi найбiльш точний результат мiг би дати пiдхiд DNS. У цьому
випадку, взагалi, не було б необхiдностi в моделюваннi, якби структури будь-яких
масштабiв могли бути розв’язанi чисельно на побудованiй сiтцi. Проте, на практи-
цi на сьогоднi у бiльшостi тривимiрних задач, що викликають iнтерес дослiдникiв,
це неможливо. Такий пiдхiд має наступнi недолiки:

– високi вимоги до потужностi комп’ютерiв. Iз зростанням числа Рейнольдса
вимога до потужностi комп’ютера зростає як Re3. На даному рiвнi розви-
тку комп’ютерної технiки навiть з урахуванням бурхливого розвитку кла-
стерних суперкомп’ютерiв, яке спостерiгається протягом останнiх рокiв, цей
факт сильно обмежує можливостi застосування методiв DNS у тривимiрних
задачах при великих швидкостях потоку.

– проблема рiзних масштабiв, яка властива будь-яким задачам розрахункової
аерогiдроакустики. По-перше, акустичнi збурення малi порiвняно зi значен-
нями гiдродинамiчних величин. По-друге, при малих числах Маха швидкiсть
руху середовища набагато менша швидкостi поширення звуку в цьому сере-
довищi.

• Гiбриднi методи. Цi методи зводяться до розщеплення задачi на двi окремi про-
блеми: генерацiя звуку i поширення звуку. У рамках розв’язання першої пробле-
ми розв’язується гiдродинамiчна задача про течiю середовища i описуються ко-
ливальнi процеси, що виникають в нiй, якi i генерують звукове поле. Для цього
використовуються наступнi методи:

– класичнi методи обчислювальної гiдромеханiки (CFD), якi дозволяють розв’я-
зати проблему визначення джерел звуку. Це можуть бути методи LES i DNS
для нестисливого або стисливого середовища.

– CFD метод, згiдно з яким джерело звуку не розв’язується, а реконструює-
ться. Згiдно з цим пiдходом осередненi турбулентнi характеристики потоку
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обчислюються з рiвнянь Рейнольдса (рiвнянь Нав’є–Стокса, осереднених за
Рейнольдсом, RANS). Потiм на основi цiєї осередненої за часом iнформацiї
реконструюються характеристики турбулентної течiї, якi являються джере-
лами звукових коливань. Потiм цi величини використовуються як джерельнi
члени при розв’язаннi акустичної задачi. Такi методи завжди залежать вiд
емпiричних спiввiдношень i, вiдповiдно, належать до класу напiвемпiричних
методiв [11].

– гiбридний LES/APE метод [22, 33]. Використовується LES метод в комбiнацiї з
рiвняннями акустичних збурень (acoustic perturbation equations, APE), якi бу-
ли запропонованi Ewert i Schroder в роботах [22,33]. LES використовується для
розв’язання гiдродинамiчної задачi про нестацiонарну течiю. Потiм викори-
стовується акустична аналогiя, що базується на лiнеаризованих APE рiвня-
ннях, для описання випромiнювання звуку. Негативною властивiстю такого
пiдходу є вимога високих комп’ютерних потужностей.

Пiсля iдентифiкацiї джерел звуку в гiдродинамiчно активнiй зонi, можна перехо-
дити до другого етапу гiбридних методiв, а саме, дослiдження поширення генеро-
ваних звукових хвиль в дальньому полi. Тут також є вибiр мiж двома альтерна-
тивними пiдходами:

– використовувати чисельнi методи розв’язання лiнеаризованих рiвнянь пере-
несення Ейлера (LEE) або хвильового рiвняння. Такий пiдхiд подiбний до
методiв CFD в тому розумiннi, що необхiдно розв’язувати рiвняння в частин-
них похiдних в усьому полi вiд меж областi, де знаходяться гiдродинамiчнi
джерела, до спостерiгача. Проте, такий пiдхiд значно простiший нiж прямi
методи, оскiльки LEE рiвняння, так само, як i хвильове рiвняння є лiнiйними.
Отже, дискретизацiя таких рiвнянь iстотно простiше, нiж дискретизацiя пов-
них рiвнянь перенесення в прямих методах, а чисельнi схеми працюють зна-
чно стабiльнiше. Крiм того, чисельнi схеми дозволяють легко досягти низької
схемної (штучної) дифузiї i дисперсiї. На межi мiж областю, де здiйснюється
моделювання акустичного поля (CAA domain), i областю гiдродинамiчних
розрахункiв (CFD domain) розв’язок гiдродинамiчної задачi використовує-
ться в якостi граничної умови для акустичної задачi.

– Аналiтичний пiдхiд використовує iнтегральну форму рiвнянь, що описують
поширення акустичних хвиль. Це або поверхневий iнтеграл Кiрхгоффа, або
рiвняння Фокс Вiлльямса–Хокiнгса. В цьому випадку звуковий тиск в точцi
спостереження розраховується шляхом iнтегрування джерельного члена по
поверхнi (це може бути або фiзична поверхня, або поверхня, що оточує гi-
дродинамiчне джерело звуку) i, можливо, iнтегрування за об’ємом у випадку
рiвняння Фокс Вiлльямса–Хокiнгса.

Доступнi в даний момент пiдходи до розв’язання прикладних задач можна упоряд-
кувати вiд найбiльш витратних DNS до гiбридних пiдходiв, якi розв’язують осередненi
за часом рiвняння руху для отримання характеристик ближнього поля i потiм на основi
отриманих даних про характеристики ближнього поля розв’язують рiвняння, що опи-
сують поширення хвиль в дальнє поле. У книзi [11] вiдомi методи чисельного розрахунку
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звукового поля, генерованого потоком рiдини, що набiгає на тверде тiло, представленi
схематично (див. стор. 12 [11]). Слiд зазначити, що i в нашi днi триває розробка нових
методiв i модернiзацiя вже iснуючих методiв CFD i CAA.

Впродовж останнiх десятилiть обчислювальна гiдромеханiка (CFD) особливо актив-
но розвивається. З появою i розвитком кластерних суперкомп’ютерiв i технологiй па-
ралельного програмування CFD методи починають грати все бiльш важливу роль в
прикладних задачах, що мають конкретнi застосування в iндустрiї. Проте, можливостi
застосування методiв CFD в задачах про генерацiю звуку вимагають окремого обговоре-
ння. Далеко не всi методи CFD можуть бути кориснi в такому класi задач. Наприклад,
в обчислювальнiй гiдромеханiцi при дослiдженнi турбулентних течiй часто розв’язують
осередненi по Рейнольдсу (осередненi за часом) рiвняння Нав’є–Стокса (RANS), якi не
залежать вiд часу. А задачi про генерацiю звуку потоками (задачi аерогiдроакустики)
мають справу з полями, якi за означенням залежать вiд часу. Щоб виник звук, необ-
хiдно, щоб потiк змiнювався у часi. Ось чому в задачах про генерацiю звуку потоками
часто доводиться розвивати i застосовувати бiльш складнi i витонченi методи.

Прямi методи розв’язання задачi генерацiї звуку потоком полягають у розв’язаннi
стисливих рiвнянь Нав’є–Стокса шляхом прямого чисельного моделювання (DNS). Для
дискретизацiї просторових похiдних у рiвняннях руху використовується компактна скiн-
ченнорiзницева схема шостого порядку, описана [44]. Для iнтегрування за часом викори-
стовується метод Рунге–Кутта четвертого порядку. Така комбiнацiя схем дає дуже малу
дисперсiю i чисельну дисипацiю, що дозволяє проводити досить точнi розрахунки по-
ширення хвиль. Ця схема використовувалась при розв’язаннi задач про генерацiю звуку
в шарах змiшування i струменях. Схема дозволяє отримувати значення акустичних по-
лiв з флуктуацiями швидкостi на п’ять порядкiв менше за величиною, нiж флуктуацiї
швидкостi у ближньому полi [55]. Очевидно, що оскiльки застосованi схеми просторової
дискретизацiї мають шостий порядок точностi, дискретизацiя проводилася на структу-
рованiй сiтцi.

Прямi методи, що базуються на схемi Lele [44], використовувались в цiлому рядi ро-
бiт, опублiкованих спiвробiтниками Калiфорнiйського технологiчного iнституту, в яких
дослiджувалась проблема нестiйкостi потоку над прямокутною порожниною, розташо-
ваною в площинi, включаючи i акустичнi поля, генерованi такою течiєю. Тут можна
послатися на дисертацiйнi роботи [66, 77], де можна знайти також огляд великої кiлько-
стi робiт на цю тему. Звичайно, прямi методи використовувались i в iнших роботах.
Наприклад, чисельне моделювання широкосмугового шуму в надзвукових струменях
розпочинається з робiт [88, 99]. Коректне розв’язання всiх масштабiв турбулентної течiї
в DNS вимагає, щоб дискретизованi рiвняння розв’язувались на надзвичайно дрiбних
сiтках, оскiльки розмiри найдрiбнiших турбулентних масштабiв зменшуються iз зро-
станням числа Рейнольдса. Це призводить до того, що для тривимiрних потокiв час
чисельних розрахункiв є пропорцiйним третьому степеню числа Рейнольдса. Оскiльки
в бiльшостi випадкiв течiї, що викликають iнтерес з точки зору технiчних застосувань,
характеризуються високими числами Рейнольдса, очевидно, що на цьому етапi розви-
тку комп’ютерної технiки використання DNS для чисельного моделювання прикладних
турбулентних потокiв може собi дозволити лише дуже обмежене коло дослiдникiв, що
мають доступ до найбiльш потужних суперкомп’ютерiв свiту. Крiм того, при викори-
станнi DNS для розрахунку акустичних полiв в дальньому полi необхiдно обирати ве-
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личезну розрахункову область, яка повинна на порядки перевищувати розмiр областi
гiдродинамiчного процесу, який генерує акустичне поле. Очевидно, що виконання цих
двох умов одночасно для складних тривимiрних течiй буде важковирiшуваною пробле-
мою не лише для сьогоднiшнього часу, але i в найближчi десятилiття. В роботi [1010]
представленi оцiнки обчислювальних ресурсiв, необхiдних для розрахунку обтiкання
типового цивiльного лiтака чи автомобiля з використанням усiх вiдомих методiв роз-
рахунку турбулентних течiй, починаючи вiд напiвемпiричних методiв, що базуються
на осереднених за Рейнольдсом рiвняннях Нав’є–Стокса (RANS) i закiнчуючи повнi-
стю вiльним вiд емпiризму методом DNS. Автори стверджують, що на комп’ютерi з
продуктивнiстю 1 терафлопс час розрахунку в рамках пiдходу DNS складатиме 5000
рокiв. А витрати в рамках пiдходу LES без використання пристiнкового моделювання
виявляються порiвняннi з витратами DNS.

Проте пряме чисельне моделювання звукiв, генерованих потоками, проводилося для
досить простої геометрiї. Це, передусiм, вже згаданi двовимiрнi течiї над прямокутною
порожниною. Пряме чисельне моделювання течiї i генерованого звуку проводилося та-
кож в роботах [1111–2020].

В наш час при чисельному розв’язаннi акустичних задач найчастiше використову-
ються гiбриднi методи. Згiдно з цим пiдходом гiдродинамiка течiї у ближньому полi
розраховується з метою визначення флуктуацiй швидкостi i тиску в потоцi. Цi флукту-
ацiї i формують джерело акустичних коливань. Акустичнi характеристики дальнього
поля розраховуються окремо на основi отриманих з гiдродинамiки даних про джерело
акустичних коливань. Спрощення загальної задачi при її розщепленнi на двi окремi
гiдродинамiчну i акустичну задачi виникає з того факту, що величини полiв i масшта-
би довжини в гiдродинамiчнiй i акустичнiй задачах вiдрiзняються на порядки. Отже,
методи гiдромеханiки, що використовуються при чисельному моделюваннi потоку, i ме-
тоди акустики, що використовуються при розрахунках звукових полiв, можуть сильно
вiдрiзнятися за точнiстю i за вимогами до комп’ютерних ресурсiв. Обговоримо тепер
детальнiше методи, що застосовуються при розв’язаннi окремо гiдродинамiчної i аку-
стичної задач.

Як вже було зазначено вище, методи DNS при чисельному моделюваннi течiї мо-
жуть бути реально застосованi лише при досить малих числах Рейнольдса i в досить
простiй геометрiї, наприклад, при розрахунку простих двовимiрних течiй. Тому на пра-
ктицi при розрахунках в досить складних областях i при великих числах Рейнольдса
часто застосовують пiдхiд RAS (осереднення рiвнянь Нав’є–Стокса по Рейнольдсу),
використовуючи диференцiальнi моделi турбулентностi, такi як 𝑘-𝜀 або 𝑘-𝜔 моделi. В
рамках цього пiдходу обчислюються характеристики турбулентного потоку. А вже на
основi вiдомих характеристик турбулентного потоку проводять оцiнку випромiнювано-
го потоком звуку. Такий пiдхiд дозволяє оцiнити амплiтуду турбулентних флуктуацiй
швидкостi, але оскiльки цей метод надає дослiдниковi лише осередненi за часом хара-
ктеристики потоку, необхiдно робити додатковi припущення про статистичнi характе-
ристики турбулентностi при обчисленнi звукового поля. Одна з перших спроб зв’язати
оцiнки статистичних властивостей осередненої за часом турбулентної течiї з моделлю
звукового поля, що базувалась на акустичнiй аналогiї, були зробленi в роботi [2121]. У
роботах [2222–2525] також використовувався пiдхiд RAS i 𝑘-𝜀 модель турбулентностi для
обчислення поля потоку при чисельному моделюваннi турбулентних струменiв i випро-
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мiнюваного ними звуку.
В роботi [2626] зазначено, що такий пiдхiд є найменш вимогливим до комп’ютерних

потужностей. Обтiкання пасажирського лiтака при високих числах Рейнольдса вимагає
розрахункової сiтки 107 комiрок. У той час як застосування прямого чисельного моде-
лювання (DNS) в задачi про обтiкання лiтака при великих числах Рейнольдса вимагає
розрахункової сiтки 1016 комiрок.

Слiд зазначити, що описаний вище гiбридний метод, який базується на використаннi
технiки RAS, показує добрi результати при розрахунку широкосмугових звукiв, генеро-
ваних течiями з розвиненою турбулентнiстю, наприклад, турбулентними струменями.
Проте у багатьох випадках дослiдникiв цiкавить не стiльки широкосмуговий шум тур-
булентного струменя, скiльки тональнi звуки, генерованi при натiканнi струменя або
потоку на тверду перешкоду. Це можуть бути, наприклад, виступи на поверхнi тiла, що
обтiкається, з яких вiдбувається зрив примежового шару. Такi тональнi звуки генеру-
ються не турбулентними пульсацiями швидкостi i тиску, а автоколиваннями, виклика-
ними перiодичними рухами великих вихрових структур. В цьому випадку технологiя
RAS, що дає нам лише осередненi за часом характеристики, є занадто грубою. Виникає
необхiднiсть застосовувати складнiшi методи, що дозволяють отримувати iнформацiю
не лише про осередненi характеристики полiв але i дослiджувати процес еволюцiї i
перiодичних рухiв великих вихорiв.

Метод, який найкращим чином пiдходить для такого класу задач, який дозволяє
розраховувати великомасштабнi флуктуацiї, що дають найбiльший вклад в акустичне
поле, це метод LES (метод великих вихорiв). У роботi [2727] використовувалась технiка
DNS для розрахунку шарiв змiшування, що розвиваються у часi. Цi данi використо-
вувались для чисельної оцiнки генерованого звукового поля. Розрахунок звукового по-
ля проводився на основi акустичної аналогiї Лайтхiлла i великомасштабної моделi для
реалiзацiї аналогiї Фiлiпса [2828]. Також використовувався LES фiльтр для визначення
вкладу великих вихорiв в генероване звукове поле. При високих числах Рейнольдса
цей метод дозволяє розраховувати рухи великих вихрових структур в турбулентних
течiях, а вплив на течiю дрiбних вихрових структур моделювати. Слiд зазначити, що
при дуже великих числах Рейнольдса, наприклад, при розрахунку шуму надзвукових
струменiв використання LES може бути дуже проблематичним, оскiльки така техноло-
гiя є вимогливiшою до комп’ютерних ресурсiв, нiж розглянута вище технологiя RAS.
При розглядi турбулентних потокiв в областi без стiнок легко оцiнити потрiбну про-
сторову роздiльну здатнiсть. У роботi [2929] розраховувався турбулентний струмiнь при
Re = 8.7·106. Автор прийшов до висновку, що сiтки з числом вузлiв 2.1·109 вистачає для
акуратного розрахунку шуму струменя з використанням LES. У роботi [3030] розрахунок
турбулентного струменя проводився при Re = 105. Розрахункова сiтка, використана при
розрахунках, мiстила 12 мiльйонiв вузлiв. Ближнє поле, отримане з використанням LES,
далi використовувалося при розрахунку дальнього акустичного поля по методу Фокс
Вiлльямса–Хокiнгса. Автори отримали хороший збiг з експериментальними результата-
ми. В роботах [3131–3333] ми проводили розрахунки тривимiрної течiї при обтiканнi сфери.
Ми розглядали тiльки докритичнi режими обтiкання, тобто режими при яких вiдбуває-
ться вiдрив ламiнарного примежового шару, який вже пiсля вiдриву вiд поверхнi сфери
розривається спочатку на кiльця, а потiм i повнiстю турбулiзується. Число Рейнольдса
такої течiї, визначене за дiаметром сфери складало Re = 104. Розрахункова сiтка скла-
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далась з 8 мiльйонiв елементарних комiрок. Цього було цiлком достатньо для того, щоб
досягти хорошого збiгу отриманих результатiв з експериментальними i розрахунковими
даними, опублiкованими iншими авторами. Звичайно, iснують ще й закритичнi режи-
ми, коли вiдривається вже турбулентний примежовий шар i потiм знову переприєдну-
ється до поверхнi сфери. У цьому режимi генероване звукове поле представляє собою
широкосмуговий шум турбулентного потоку. Для таких режимiв було б недостатньо
сiтки в 8 мiльйонiв елементарних комiрок, а використання детальнiшої сiтки вимагало
б залучення бiльшої кiлькостi розрахункових ядер. Проте, в цiй роботi нас цiкавив не
стiльки широкосмуговий шум, скiльки тональнi звуки в спектрi звукового сигналу, якi
генеруються великими вихровими структурами, що взаємодiють з поверхнею сфери. У
докритичному режимi такими структурами є кiльця, якi перiодично утворюються за
сферою в примежовому шарi, який щойно вiдiрвався, i потiм зносяться потоком вниз
за течiєю.

Хоча технологiя LES вимагає залучення великих комп’ютерних потужностей i на
даний момент вона все ще не є технiчно доступною i популярною серед багатьох до-
слiдникiв, проте поява i розвиток в останнi десятилiття потужних кластерних супер-
комп’ютерiв, а також розвиток технологiї розпаралелювання комп’ютерних програм ро-
бить методи LES набагато доступнiшими. В усякому разi нашi дослiдження показують,
що потужностей наявного на даний момент у розпорядженнi Нацiональної академiї наук
кластерного суперкомп’ютера Скiт було достатньо, щоб розраховувати за технологiєю
LES тривимiрнi течiї при значеннях числа Рейнольдса Re = 104. Крiм того, технологiя
LES є дуже перспективною на найближчi десятилiття. Який би величезний крок вперед
не зробили розробники сучасних суперкомп’ютерiв, розрахунки складних тривимiрних
турбулентних течiй прямими методами DNS поки мають дуже туманнi перспективи.
Хоча, як було вже сказано вище, технологiя DNS успiшно застосовується для досить
простих двовимiрних течiй.

Таким чином, в рамках гiбридних методiв загальна методологiя розрахунку даль-
нього звукового поля, генерованого потоком, яка використовується у багатьох роботах,
полягає в розрахунку нестацiонарного потоку у ближньому полi з використанням технi-
ки DNS або LES i подальшому розрахунку дальнього акустичного поля з використан-
ням акустичної аналогiї. При цьому джерельнi члени визначаються великомасштабними
флуктуацiями потоку у ближньому полi. При використаннi сiткових методiв акустика
дальнього поля розраховується у великiй областi, розмiри якої на порядки перевищують
розмiри областi джерела. Отже, i сiтка для розрахунку акустичного поля буде набагато
грубiшою за сiтку, використану для розрахунку потоку у ближньому полi. При цьо-
му можливе застосування рiзних чисельних методiв для розрахунку акустичного поля.
Детальне обговорення основних пiдходiв розрахунку акустичних полiв можна знайти
в [11].

Як вiдомо, пiд час руху ракети в повiтряному середовищi корпус ракети зазнає
впливу пульсацiй тиску. Цi пульсацiї тиску породжуються рядом джерел, шум вiд яких
значно зростає зi збiльшенням швидкостi польоту. В першу чергу до таких джерел слiд
вiднести силову установку, реактивний струмiнь якої є потужним джерелом акустичних
коливань. В другу чергу це рiзнi структурнi нерегулярностi поверхнi обтiчника, що
призводять до появи зон вiдривних течiй. I в третю чергу джерелом пульсацiй тиску є
турбулентний примежовий шар, який виникає в безпосереднiй близькостi до поверхнi
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корпусу ракети. При великий дозвуковiй i тим бiльше надзвуковiй швидкостi польоту
ракети, а також при достатнiй гладкостi її обтiчника турбулентний примежовий шар
стає основним джерелом пульсацiй тиску на поверхнi головної частини ракети.

В турбулентному примежовому шарi спостерiгається випадкове поле iнтенсивних
аеродинамiчних пульсацiй тиску (псевдозвукових пульсацiй). Цi псевдозвуковi пульса-
цiї, безумовно, чинять деструктивний вплив на головну частину ракети, викликаючи
вiбрацiї корпусу. Пристiнковi пульсацiї тиску турбулентного примежового шару спри-
ймаються зовнiшнiми акустичними датчиками i iнтерпретуються як широкосмуговi ае-
родинамiчнi шуми, що характеризуються суцiльним спектром [3434, 3535]. Статистичний
розподiл їх амплiтуд близький до нормального. Вiдомо, що при збiльшеннi товщини
примежового шару зростає iнтенсивнiсть низькочастотних складових за рахунок зни-
ження iнтенсивностi високочастотних. Отже, оскiльки по мiрi збiльшення вiдстанi вiд
носової точки обтiчника уздовж корпусу зростає товщина примежового шару, то i в
спектрi пульсацiй тиску зростає частка низькочастотних складових. Домiнуючу роль
часто вiдiграють, так званi, псевдозвуковi складовi, якi не дають внесок в формування
дальнього акустичного поля. Таким чином, при оцiнцi шумiв обтiкання в центрi ува-
ги дослiдника має бути не акустичне випромiнювання через середовище, а картина в
ближньому полi тиску, що визначається рiвнями турбулентних пристiнкових пульсацiй.

Виходячи з вищеозначеного, для розрахунку акустичного поля ракети нами розро-
блено наступний гiбридний пiдхiд. На першому етапi чисельно моделюється аеродинамi-
ка ракети. Для моделювання аеродинамiки чисельно розв’язується рiвняння стисливої
рiдини, осередненi за Рейнольдсом, якi доповнюються рiвнянням неперервностi. Для
цього використовується солвер sonicFoam з тулбоксу з вiдкритим кодом OpenFOAM.
Таким чином, можна розрахувати параметри турбулентного примежового шару бiля
поверхнi головної частини ракети. На другому етапi, знаючи параметри турбулентного
примежового шару, можна розрахувати за вiдповiдними емпiричними формулами [3434]
акустичне поле, породжене цим примежовим шаром. Дану роботу присвячено чисель-
ному моделюванню пульсацiй тиску в примежовому турбулентному шарi на головнiй
частинi ракети, якi є джерелом, що породжує акустичне поле.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧI ПРО ТУРБУЛЕНТНЕ ОБТIКАННЯ РАКЕТИ

Отже, ракета рухається у повiтряному середовищi у надзвуковому дiапазонi швидко-
стей. Будемо дослiджувати пульсацiї тиску в пристiнковому примежовому шарi голов-
ної частини ракети. В подальшому ми розглядаємо потiк в системi координат, зв’язанiй
з ракетою. Тобто, ми вважаємо, що ракета покоїться нерухомо, а на неї набiгає потiк
зi швидкiстю рiвною швидкостi руху ракети. Для обраних значень надзвукової швид-
костi набiгаючого потоку чисельно моделюється обтiкання всiєї ракети, включаючи i
перехiдний вiдсiк, i маршовий двигун. Повiтря, яке обтiкає ракету, вважається в’язким
i стисливим. Особливу увагу при розрахунках придiляється аналiзу турбулентного при-
межового шару. Розрахунок пульсацiй тиску в примежовому шарi проводиться тiльки
для головної частини ракети. З розрахунку визначаються параметри примежового ша-
ру, якi входять в спектральнi щiльностi пристiнкових пульсацiй тискiв.

Геометрiя ракети та її головної частини, включаючи обтiчник, представлена на
Рис. 1Рис. 1. При аеродинамiчних розрахунках обтiчник вважається абсолютно жорстким.

236



ISSN 2616-6135. ГIДРОДИНАМIКА I АКУСТИКА. 2022. Том 2(92), № 3. С. 229229–255255.

R23

R
2
9
3
5

1113

2
7

0
0

4
5

2

5

3190

головна частина

7371

Рис. 1. Геометрiя головної частини ракети

Головна частина ракети складається зi сфери радiуса 𝑅 = 23 мм, яка з’єднується з
поверхнею, перетин якої визначається колом з радiусом 𝑅 = 2935 мм. Потiм ця поверх-
ня з’єднується з усiченим конусом, який з’єднується з цилiндром. Довжина головної
частини ракети 𝑑 = 3.19 м.

При розрахунках було прийнято такi параметри атмосфери: статичний тиск 𝑝 =
105 Па, густина повiтря 𝜌 = 1.2 кг/м3, динамiчна в’язкiсть повiтря 𝜇 = 1.8 · 10−5 Па·с,
температура 𝑇 = 300 К, питома теплоємнiсть повiтря 𝐶𝑝 = 1005 Дж/(кг·град), число
Прандтля Pr = 0.7, показник адiабати 𝛾 = 1.4. Розрахунки проводилися для наступних
швидкостей потоку 𝑈∞ = 650 м/с, 690 м/с, 1035 м/с, 1380 м/с. З метою скорочення
часу розрахункiв задача розглядалась як осесиметрична.

3. МЕТОДИ РОЗРАХУНКУ ОБТIКАННЯ РАКЕТИ

Для чисельного моделювання надзвукової турбулентної течiї довкола обтiчника ра-
кети використовувався тулбокс з вiдкритим кодом OpenFOAM [3636,3737]. Для розпарале-
лювання обчислень використовувався iнтерфейс передачi повiдомлень MPI. Обчисле-
ння проводилися на кластерному суперкомп’ютерi СКIТ Iнституту кiбернетики НАН
України.

Для моделювання аеродинамiки використовуються рiвняння стисливої рiдини осере-
дненi за Рейнольдсом, якi доповнюються рiвняннями нерозривностi. Метод усереднення
за Рейнольдсом (RAS) полягає в замiнi випадково змiнюваних характеристик потоку
сумами осереднених i пульсацiйних складових:

u(x, 𝑡) = ū(x, 𝑡) + u′(x, 𝑡) . (1)

Тут i надалi величини, осередненi за часом, позначено рискою зверху, а пульсацiйнi
складовi – штрихом. З урахуванням цiєї декомпозицiї рiвняння Нав’є–Стокса можна
записати в наступному виглядi:

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+∇ · (𝜌ū) = 0, (2)

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌ū) +∇ · (𝜌ū⊗ ū) = g +∇ · (𝜏)−∇ · (𝜌R), (3)

де усереднений тензор напружень 𝜏 для ньютонiвських рiдин подається у виглядi:

𝜏 = −
(︂
𝑝+

2

3
𝜇∇ · ū

)︂
I+ 𝜇

(︀
∇ū+ (∇ū)𝑇

)︀
. (4)
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Використовуючи спiввiдношення

∇ · ū = tr(∇ū) = tr
(︀
(∇ū)𝑇

)︀
, (5)

тензор напружень представляється у виглядi

𝜏 = −𝑝I+ 𝜇

[︂
∇ū+ (∇ū)𝑇 − 2

3
𝑡𝑟
(︀
(∇ū)𝑇

)︀
I

]︂
= −𝑝I+ 𝜇

[︀
∇ū+ dev

(︀
(∇ū)𝑇

)︀]︀
. (6)

де оператор dev визначається наступним чином:

dev(𝜑) = 𝜑− 2

3
tr(𝜑)I. (7)

У правiй частинi рiвнянь (3)(3) тензор напружень Рейнольдса визначається наступним
чином:

R = u′ ⊗ u′. (8)

Далi тензор рейнольдсових напружень розкладається на iзотропну i девiаторную анi-
зотропну частини:

R = u′ ⊗ u′ =
2

3
𝑘I+ u′ ⊗ u′ − 2

3
𝑘I, (9)

де 𝑘 – кiнетична енергiя турбулентностi, визначена наступним чином

𝑘 =
1

2
u′ · u′ =

1

2
tr(R). (10)

Анiзотропна частина тензора рейнольдсових напружень бере участь у перенесеннi iм-
пульсу, а iзотропна частина може бути додана до усередненого тиску. Це приводить до
наступного представлення рiвняння переносу iмпульсу:

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌ū) +∇ · (𝜌ū⊗ ū) = g −∇𝑝′ +∇ · (𝜇∇ū) +∇ ·

[︀
𝜇dev

(︀
(∇ū)𝑇

)︀]︀
−∇ · (𝜌R𝑑𝑒𝑣), (11)

де
R𝑑𝑒𝑣 = u′ ⊗ u′ − 2

3
𝑘I, (12)

𝑝′ = 𝑝+
2

3
𝜌𝑘. (13)

Спiввiдношення (13)(13) визначає осередненi пульсацiї тиску.
При використаннi пiдходу RAS сiмейство моделей турбулентностi дає можливiсть

апроксимацiї девiаторної анiзотропної частини тензора рейнольдсових напружень R𝑑𝑒𝑣.
У данiй роботi ми використовували 𝑘-𝜀 модель, яка найчастiше використовується в iн-
женерних задачах. Особливостi використання цiєї моделi при розрахунку турбулентних
потокiв докладно описанi в [3838]. Ця модель ґрунтується на концепцiї вихрової в’язкостi i
належить до класу лiнiйних моделей вихрової в’язкостi. Наведемо загальнi мiркування
для даного класу моделей турбулентностi.

Вiдповiдно до гiпотези Буссiнеска тензор турбулентних напружень можна визначити
подiбно до тензора в’язких напружень через градiєнти усередненого поля швидкостi з
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новими емпiричними константами. Девiаторна анiзотропна частина тензора напружень
вважається пропорцiйною тензору усереднених швидкостей деформацiї з нульовим слi-
дом:

−𝜌R𝑑𝑒𝑣 = −𝜌u′ ⊗ u′ +
2

3
𝜌𝑘I = 𝜇𝑡

[︂
2S−

(︂
2

3
∇ · u

)︂
I

]︂
, (14)

де S – симетричний тензор

S =
1

2

(︀
∇ū+∇(ū)𝑇

)︀
, (15)

а 𝜇𝑡 – динамiчна вихрова в’язкiсть. Тодi (14)(14) можна переписати у виглядi

−𝜌R𝑑𝑒𝑣 = 𝜇𝑡

(︀
∇ū+∇(ū)𝑇

)︀
+ 𝜇𝑡

(︂
2

3
∇ · u

)︂
I. (16)

Тодi рiвняння збереження iмпульсу набуває вигляду

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌ū) +∇ · (𝜌ū⊗ ū) = g −∇𝑝′ +∇ · (𝜇𝑒𝑓𝑓∇ū) +∇ ·

[︀
𝜇𝑒𝑓𝑓dev

(︀
(∇ū)𝑇

)︀]︀
, (17)

де 𝜇𝑒𝑓𝑓 – ефективна динамiчна вихрова в’язкiсть, що представляє собою суму ламiнарної
i турбулентної складових:

𝜇𝑒𝑓𝑓 = 𝜇+ 𝜇𝑡. (18)

В рамках використовуваної в данiй роботi 𝑘-𝜀 моделi кiнетична енергiя турбулентностi
i швидкiсть її дисипацiї описуються наступними двома рiвняннями, вiдповiдно [3838]

𝐷

𝐷𝑡
(𝜌𝑘) = ∇ · (𝜌𝐷𝑘∇𝑘) +𝐺𝑘 +𝐺𝑏 − 𝜌𝜀+ 𝑆𝑘, (19)

𝐷

𝐷𝑡
(𝜌𝜀) = ∇ · (𝜌𝐷𝜀∇𝜀) +

𝐶1𝜀

𝑘
(𝐺𝑘 + 𝐶3𝐺𝑏)− 𝐶2𝜌

𝜀2

𝑘
+ 𝑆𝜀. (20)

А кiнематична турбулентна в’язкiсть задається спiввiдношенням [3838]

𝜈𝑡 = 𝐶𝜇
𝑘2

𝜀
. (21)

Тут слiд зазначити, що той варiант 𝑘 − 𝜀 моделi, який iмплементовано у тулбоксi
OpenFOAM, дещо вiдрiзняється вiд наведеного вище представлення моделi. В OpenFOAM
для обчислення кiнетичної енергiї турбулентностi i швидкостi дисипацiї використовую-
ться наступнi рiвняння:

𝐷

𝐷𝑡
(𝜌𝑘) = ∇ · (𝜌𝐷𝑘∇𝑘) +𝐺𝑘 −

2

3
𝜌(∇ · u)𝑘 − 𝜌𝜀+ 𝑆𝑘, (22)

𝐷

𝐷𝑡
(𝜌𝜀) = ∇ · (𝜌𝐷𝜀∇𝜀) +

𝐶1𝐺𝑘𝜀

𝑘
−
(︂
2

3
𝐶1 − 𝐶3,𝑅𝐷𝑇

)︂
𝜌(∇ · u)𝜀− 𝐶2𝜌

𝜀2

𝑘
+ 𝑆𝜀. (23)

За замовчуванням в моделi використовуються наступнi емпiричнi значення коефiцiєн-
тiв [3838,3939]:

𝐶𝜇 = 0.09, 𝐶1 = 1.44, 𝐶2 = 1.92, 𝐶3,𝑅𝐷𝑇 = 0, 𝜎𝑘 = 1, 𝜎𝜀 = 1.3. (24)
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Iнiцiалiзацiя 𝑘 i 𝜀 проводиться вiдповiдно до наступних спiввiдношень. Для iзотропної
турбулентностi кiнетична енергiя турбулентностi i диссипация оцiнюються як

𝑘 =
3

2
(𝐼|u𝑟𝑒𝑓 |)2 , 𝜀 =

𝐶0.75
𝜇 𝑘1.5

𝐿
, (25)

де 𝐼 – iнтенсивнiсть турбулентностi, u𝑟𝑒𝑓 – характерна швидкiсть, 𝐿 – характерний
масштаб довжини.

Таким чином, в рамках даної роботи чисельно розв’язувались рiвняння (2)(2), (17)(17), (22)(22),
(23)(23). Для просторової дискретизацiї використовувався мешгенератор з вiдкритим кодом
Gmsh. Було згенеровано триангулярну сiтку зi згущенням вузлiв поблизу обтiчника ра-
кети. Поблизу головної частини ракети значення 𝑦+ ≃ 30, що є цiлком прийнятним
при використаннi пiдходу RAS. Слiд також зазначити, що даний пiдхiд вимагає моде-
лювання поблизу твердої стiнки. Пристiнковi функцiї визначаються шляхом задання
турбулентної в’язкостi на стiнцi. Дотичне напруження на стiнцi задається спiввiдноше-
нням:

𝜏𝑤𝑎𝑙𝑙 = 𝜇
𝑦+

𝑢+

𝑢

𝑦
= (𝜇+ 𝜇𝑡)

𝑢

𝑦
, (26)

де

𝜇𝑡 = 𝜇

(︂
𝑦+

𝑢+
− 1

)︂
, (27)

безрозмiрна швидкiсть, безрозмiрна вiдстань вiд центроїда найближчої комiрки до стiн-
ки, дотична швидкiсть поблизу стiнки заданi наступними спiввiдношеннями:

𝑢+ =
𝑢

𝑢𝑡

, 𝑦+ =
𝜌𝑦𝑢𝑡

𝜇
, 𝑢𝑡 =

√︂
𝜏𝑤𝑎𝑙𝑙

𝜌
. (28)

В якостi солверiв OpenFOAM пропонує sonicFoam i rhoCentralFoam, призначенi для
моделювання задач транс- i надзвукового ламiнарного або турбулентного стисливого
потоку. Цi розв’зники вiдрiзняються мiж собою базовими алгоритмами. SonicFoam по-
будовано на основi алгоритму обчислення тиску (pressure-based), а rhoCentralFoam – на
основi алгоритму обчислення густини (density-based). У методi pressure-based рiвняння
збереження розв’язуються для вихiдних змiнних (𝑝,u, 𝜀), густина знаходиться з рiв-
няння стану. У випадку методу density-based рiвняння збереження розв’язуються для
змiнних (𝜌, 𝜌u, 𝜌𝜀), густина розраховується з рiвняння неперервностi, а тиск – з рiвнян-
ня стану. Зв’язане обчислення полiв у sonicFoam реалiзовано за допомогою алгоритму
PISO (Pressure Implicit with Splitting of Operators) з двокроковим коректором, а в якостi
залежних змiнних використовується тиск i швидкiсть. У данiй роботi для розв’язання
поставленої задачi використовувався солвер sonicFoam. Задача розглядалася в рамках
моделi iдеального газу.

Для дискретизацiї конвективних членiв в рiвняннi збереження iмпульсу використо-
вувалася TVD схема, яка iмплементована в тулбоксi OpenFOAM (limitedLinearV 1).
У рiвняннi переносу для 𝑘 i 𝜀 конвективнi члени було дискретизовано за звичайною
зустрiчнопоточною схемою (upwind). Для дискретизацiї дифузiйних членiв використо-
вувалася звичайна центрально-рiзницева схема.
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Рис. 2. Розрахункова сiтка поблизу поверхнi обтiчника. Загальна кiлькiсть комiрок 420 тисяч

Як вже було зазначено вище, генерацiя сiтки проводилася за допомогою мешгене-
ратора з вiдкритим кодом Gmsh. Розрахунки проводилися на триангулярнiй сiтцi, що
представлена на Рис. 2Рис. 2. Перед побудовою сiтки слiд приблизно оцiнити товщину при-
межового шару. Для цього скористаємося пiдходом [4040]. Перш за все, розраховується
число Рейнольдса Re𝑙 зi спiввiдношення:

Re𝑙 =
𝑈∞𝜌𝑤𝑑

𝜇
, (29)

де 𝜇 – динамiчна в’язкiсть; 𝑑 – довжина обтiчника; 𝜌𝑤 – густина повiтря на стiнцi
обтiчника. Товщину примежового шару можна оцiнити за допомогою спiввiдношення:

𝛿 = 5
𝑑√︀
Re𝑙

. (30)

Товщину примежового шару для кожного розглянутого випадку наведено в Табл. 1Табл. 1.
Тут слiд зазначити, що, звичайно, в кожнiй точцi на поверхнi головної частини ракети
буде своє значення 𝜌𝑤 i, вiдповiдно, свої значення Re𝑙 i 𝛿. Тому для того, щоб отримати
оцiночнi значення параметрiв турбулентного примежового шару для головної частини
ракети в цiлому, ми проводили осереднення цих величин по поверхнi головної частини.

На Рис. 3Рис. 3а представлено загальну картину поля тиску (для випадку 𝑈∞ = 650 м/с
). Видно стрибки ущiльнення. Видно, що навколо головної частини ракети формується
область високого тиску. Причому на початку конусної частини видно свiтлу пляму, що
вiдповiдає меншому тиску. Зона зниженого тиску формується навколо цилiндричної
частини ракети. На деякiй вiдстанi за ракетою, приблизно рiвному дiаметру ракети,
знову формується зона високого тиску. На Рис. 3Рис. 3б представлено поле тиску поблизу
носової частини обтiчника. Видно сформований примежовий шар. Також видно, що
пiсля точки з’єднання носової сфери з iншою частиною обтiчника вiдбувається рiзке
розширення примежового шару.

На Рис. 4Рис. 4а представлена загальна картина величини поля швидкостi. Видно рiз-
ку змiну величини швидкостi при проходженнi через стрибок ущiльнення. На Рис. 4Рис. 4б
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Рис. 3. Поле тиску:
а — загальна картина, б — поблизу носової частини обтiчника

представлено поле величини швидкостi поблизу носової частини обтiчника. Знову видно
рiзку змiну примежового шару за точкою з’єднання носової сфери i решти обтiчника.

Згiдно (13)(13) осередненi пульсацiї тиску визначаються кiнетичною енергiєю турбулен-
тностi 𝑘. На Рис. 5Рис. 5 представлено поле 𝑘 поблизу носової частини обтiчника. Видно рiзке
збiльшення значень кiнетичної енергiї турбулентностi в примежовому шарi обтiчника.

4. РОЗРАХУНОК ПРИСТIНКОВИХ ТУРБУЛЕНТНИХ ПУЛЬСАЦIЙ ТИ-
СКУ

Для розрахунку спектральних густин пристiнкових турбулентних пульсацiй необ-
хiдно спочатку розрахувати параметри турбулентного примежового шару. Для роз-
рахунку напруження тертя на стiнцi 𝜏𝑤 можна використати утилiту постпроцесингу
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Рис. 4. Поле швидкостi:
а — загальна картина, б — примежовий шар поблизу носової частини обтiчника

«wallShearStress», яка iмплементована в OpenFOAM. Для розрахунку густини поблизу
стiнки 𝜌𝑤 можна скористатися вiдповiдною функцiєю «rhofunc», яка задається у файлi
controlDict.

Тепер нескладно розрахувати динамiчну швидкiсть

𝑈𝜏 =

√︂
𝜏𝑤
𝜌𝑤

(31)

i число Рейнольдса в примежовому шарi

Re𝜏 =
𝛿𝑈𝜏

𝜈𝑤
, (32)
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Рис. 5. Поле кiнетичної енергiї турбулентностi 𝑘 поблизу носової частини обтiчника

де коефiцiєнт кiнематичної в’язкостi 𝜈𝑤 розраховувався за наступним спiввiдношенням
𝜈𝑤 = 𝜇/𝜌𝑤. Результати розрахунку параметрiв примежового шару поблизу обтiчника
представленi в Табл. 1Табл. 1.

Табл. 1. Параметри примежового шару, осередненi по поверхнi головної частини ракети

𝑈∞, м/с 𝛿, м 𝜏𝑤, Па 𝑈𝜏 , м/с Re𝜏 𝜌, кг/м3

650 1.24 · 10−3 492.47 18.15 1.789 · 103 1.440
690 1.18 · 10−3 548.50 18.75 1.822 · 103 1.486
1035 9.42 · 10−4 2593.0 40.96 3.277 · 103 1.564
1380 7.81 · 10−4 3419.6 43.19 3.160 · 103 1.706

5. РЕЗУЛЬТАТИ РОЗРАХУНКУ СМУГОВИХ РIВНIВ ПРИСТIНКОВИХ
ПУЛЬСАЦIЙ ТИСКУ, ЩО ДIЮТЬ НА ГОЛОВНУ ЧАСТИНУ РАКЕТИ

Акустичнi навантаження на поверхнi обтiчника ракети є випадковими по простору
i часу полями пульсацiй тиску (псевдозвукових пульсацiї). Внаслiдок турбулентностi
течiї миттєвi значення пульсацiй тиску змiнюються випадковим чином у просторi i у
часi. Тому їх опис вимагає iмовiрнiсного пiдходу. Поля пульсацiй тиску на поверхнi
ракети можна вважати статистично стацiонарними у часi i ергодичними процесами [3434].
Ергодичнiсть дозволяє замiнити осереднення за ансамблем осередненням за часом.

Спектри турбулентних пульсацiй тиску, зареєстрованi на поверхнi ракети в областi
частот, де не виявляються перешкоди, можна вiднести до типу спектрiв «часового бiлого
шуму». Тому для спектральної щiльностi є справедливим спiввiдношення [3434]:

Φ(𝜔) =
𝑝2(∆𝜔)

∆𝜔
, (33)
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де ∆𝜔 – величина приросту кругової частоти в октавних смугах частот. Цю формулу
можна переписати в наступному виглядi:

𝑝2(∆𝜔) = Φ(𝜔) ·∆𝜔. (34)

Величина спектральної щiльностi Φ(𝜔) визначається з параметрiв турбулентного
примежового шару на пiдставi експериментального аналiзу, представленого в [3434]. Знаю-
чи функцiю Φ(𝜔) i обчислюючи ∆𝜔 з граничних частот третинно-октавних фiльтрiв [4141],
з (33)(33) визначаємо середньоквадратичнi значення пульсацiй тиску. Середньоквадрати-
чне значення пульсацiй тиску розраховуємо в децибелах (дБ) на пiдставi наступного
спiввiдношення:

𝑟 = 10 · lg 𝑝2(∆𝜔)

𝑝20
, (35)

де 𝑝0 = 2 · 10−5 Па.
В роботi [3434] наведено емпiричнi формули для безрозмiрної спектральної щiльностi

пристiнкових пульсацiй. Наведемо тут унiверсальну двопараметричну форму представ-
лення безрозмiрної спектральної щiльностi пристiнкових пульсацiй тиску турбулентного
примежового шару:

Φ(𝜔)

𝜌2𝑤𝑈
3
𝜏 𝛿

=
𝛼 (1 + 𝛾3)

1/3[︀
1 + 8𝛼3St2𝜏

]︀1/3
+ 𝛼Re𝜏 (1 + 𝛾3)1/3 [St𝜏/Re𝜏 ]

10/3
, (36)

де 𝛼 = 0.01, 𝛾 = Re0/Re𝜏 , St𝜏 = 𝜔𝛿/𝑈𝜏 – число Струхаля. Цю формулу було використано
при розрахунках спектральної щiльностi Φ(𝜔).

Формулу (36)(36) можна отримати й iншим шляхом. Для визначення частотних розподi-
лiв пристiнкових пульсацiй тиску 𝑝2 досить скористатися критерiєм подiбностi спектрiв,
згiдно з яким їх безрозмiрна спектральна щiльнiсть при заданих турбулентних числах
Рейнольдса i Струхаля має вигляд [4141]:

𝐹 (Re𝜏 ,Sh𝜏 ) =
Φ(𝜔)

𝜌2𝑤𝑈
3
𝜏 𝛿

=
𝑈𝜏

𝜏 2𝑤𝛿
Φ(𝜔) =

𝛼𝛽[︀
1 + 8𝛼3St2𝜏

]︀1/3
+ 𝛼𝛽Re𝜏 [St𝜏/Re𝜏 ]

10/3
, (37)

де 𝛽 = (1 + 𝛾3)
1/3.

Таким чином, алгоритм обчислення середньоквадратичних значень пульсацiй тиску
полягає в наступному. За емпiричною формулою (36)(36) обчислюємо спектральну щiль-
нiсть пристiнкових пульсацiй тиску турбулентного примежового шару Φ(𝜔). Потiм, за
формулою (34)(34) обчислюємо середньоквадратичне значення пульсацiй тиску. Потiм, за
формулою (35)(35) перераховуємо отриманi значення в децибели.

Результати розрахунку спектра середньоквадратичних значень пульсацiй тиску в
третинно-октавному дiапазонi частот для рiзних значень швидкостей польоту ракети
наводяться в Табл. 2Табл. 2. У першому стовпчику таблицi наводяться значення частот, для
яких розраховуються середньоквадратичнi значення пульсацiй. У наступних стовпчи-
ках наводяться пульсацiї для рiзних значень швидкостей польоту ракети.

Данi Табл. 2Табл. 2 зображено графiчно на Рис. 6Рис. 6. Видно, що середньоквадратичнi значе-
ння пульсацiй тиску є монотонною функцiєю вiд частоти, зростаючи на високих ча-
стотах. Але якщо на малих частотах середньоквадратичнi значення пульсацiй тиску
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Табл. 2. Розподiл середньоквадратичних значень пульсацiй тиску в залежностi вiд частоти

Частота (Гц) Рiвнi середньоквадратичних значень пульсацiй тиску (дБ)
𝑈∞ = 650 м/с 𝑈∞ = 690 м/с 𝑈∞ = 1035 м/с 𝑈∞ = 1380 м/с

31.5 105.10 105.52 113.53 114.23
40 106.13 106.55 114.56 115.26
50 106.77 107.18 115.20 115.89
63 108.11 108.53 116.54 117.24
80 109.14 109.56 117.57 118.27
100 109.78 110.19 118.21 118.91
125 110.82 111.24 119.25 119.95
160 112.37 112.79 120.80 121.50
200 112.79 113.20 121.22 121.92
250 113.83 114.25 122.26 122.96
315 115.10 115.52 123.53 124.23
400 116.13 116.55 124.56 125.26
500 116.77 117.18 125.20 125.89
630 118.11 118.53 126.54 127.24
800 119.14 119.56 127.57 128.27
1000 119.78 120.19 128.21 128.91
1250 120.82 121.24 129.25 129.95
1600 122.37 122.79 130.80 131.50
2000 122.79 123.20 131.22 131.92

ω

30 500 1000 1500 2000
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Рис. 6. Розподiл середньоквадратичних значень пульсацiй тиску в залежностi вiд частоти:
1 — 𝑈∞ = 650 м/с, 2 — 𝑈∞ = 690 м/с, 3 — 𝑈∞ = 1035 м/с, 4 — 𝑈∞ = 1380 м/с
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сильно залежать вiд частоти, то при значеннях 𝜔 близьких до 2000 Гц функцiя майже
виходить на поличку. Також слiд зазначити, що при збiльшеннi швидкостi набiгаючого
потоку з 690 м/с до 1035 м/с середньоквадратичнi значення пульсацiй тиску збiльшу-
ються приблизно на 8 дБ. А при збiльшеннi швидкостi набiгаючого потоку з 1035 м/с
до 1380 м/с – лише на 0.7 дБ. Тобто вже при таких швидкостях пульсацiї тиску на
поверхнi обтiчника ракети слабо залежать вiд швидкостi руху ракети.

6. ВИСНОВКИ

На основi методiв обчислювальної аерогiдродинамiки розроблено алгоритм розра-
хунку параметрiв аеродинамiчного обтiкання ракети в транс- та надзвуковому режи-
мах польоту. Зокрема, розраховуються пристiнковi пульсацiї тиску, що дiють на голов-
ну частину ракети. Запропонований алгоритм належить до класу гiбридних методiв.
Алгоритм розбиває задачу на два етапи. На першому етапi моделюється аеродинамi-
ка надзвукового обтiкання ракети повiтрям, розраховуються параметри турбулентно-
го примежового шару. На другому етапi проводиться аналiз спектральних щiльностей
середньоквадратичних значень пульсацiй тиску. При моделюваннi надзвукового пото-
ку використовується пiдхiд, що базується на осередненнi за Рейнольдсом (RAS). При
моделюваннi турбулентностi використовується стандартна 𝑘-𝜀 модель турбулентностi.
Особлива увага придiляється аналiзу параметрiв турбулентного примежового шару.
Для цього поблизу примежового шару будується дуже дрiбна сiтка методу скiнчен-
них об’ємiв. Розрахованi параметри примежового шару використовуються для аналiзу
спектральних щiльностей середньоквадратичних значень пульсацiй тискiв. Частотний
розподiл рiвнiв турбулентних пульсацiй обчислювався з використанням унiверсальних
напiвемпiричних залежностей.

Запропонована методика програмно реалiзована iз застосуванням тулбоксу з вiдкри-
тим кодом OpenFOAM. В методицi застосовується технiка паралельних обчислень на
багатопроцесорних комп’ютерних системах. Розпаралелювання обчислень проводилось
на основi принципу геометричного паралелiзму. Розрахунки проводилися на кластер-
ному суперкомп’ютерi Iнституту кiбернетики НАН України.

Результати тестування показали перспективу створення сучасної обчислювальної
моделi генерацiї аеродинамiчних шумiв обтiкання, що не залежить вiд дорогих комер-
цiйних програмних продуктiв i компонент.
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И. В. Вовк, В. С. Малюга
Расчет турбулентных пульсаций давления в пограничном слое ракеты

В статье разработана методика численного моделирования аэродинамического
обтекания ракеты в транс- и сверхзвуковом режимах полета. Проведены численные
расчеты характеристик такого течения. В частности, получены оценки распределе-
ния пристеночных пульсаций давления, действующих на головную часть ракеты.
Разработанный алгоритм численного моделирования относится к классу гибрид-
ных полуэмпирических методов. Этот алгоритм разбивает задачу на два этапа.
На первом из них численно моделируется аэродинамика транс- и сверхзвукового
обтекания ракеты воздухом, рассчитываются характеристики турбулентного по-
граничного слоя, такие как толщина пограничного слоя, касательные напряжения
на стенке, динамическая скорость, число Рейнольдса в пограничном слое, плот-
ность воздуха на стенке обтекателя ракеты. На втором этапе на основе полуэмпи-
рических соотношений проводится анализ спектральных плотностей среднеквадра-
тичных значений пульсаций давления. При моделировании сверхзвукового потока
численно решаются уравнения сжимаемой жидкости, усредненные по Рейнольд-
су, которые дополняются уравнением непрерывности. При моделировании турбу-
лентности используется стандартная 𝑘-𝜀 модель. В работе особое внимание уде-
ляется анализу характеристик турбулентного пограничного слоя. Для этого вбли-
зи поверхности обтекателя строится очень подробная сетка. Уравнения движения
решаются методом конечных объемов. Рассчитаные характеристики погранично-
го слоя используются для анализа спектральных плотностей среднеквадратичных
значений пульсаций давления. Распределение уровней турбулентных пульсаций в
третьоктавных частотных полосах вычислялось с использованием универсальных
полуэмпирических зависимостей. Предложенная методика реализована программ-
но с применением тулбоксу с открытым кодом OpenFOAM. В качестве солвера
(решателя) OpenFOAM предлагает sonicFoam и rhoCentralFoam, предназначенные
для моделирования задач транс- и сверхзвукового ламинарного или турбулент-
ного сжимаемого потока. Они отличаются между собой базовыми алгоритмами.
SonicFoam построен на основе алгоритма вычисления давления, а rhoCentralFoam –
на основе алгоритма вычисления плотности. В данной работе использовался сол-
вер sonicFoam. Задача рассматривалась в рамках модели идеального газа. В раз-
работанной методике применена техника параллельных вычислений. Распаралле-
ливание вычислений проводилось на основе протокола MPI и принципа геомет-
рического параллелизма. Расчеты проводились на кластерном суперкомпьютере
Института кибернетики НАН Украины.

КЛЮЧЕВЫЕ СЛОВА: пограничный слой, турбулентные пульсации, сверхзвуко-
вое обтекание ракеты, OpenFOAM
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I. V. Vovk, V. S. Malyuga
Evaluation of turbulent pressure pulsations

in the boundary layer of the rocket

The article develops a method of numerical simulation of the aerodynamic flow
around the rocket in trans- and supersonic flight modes. Numerical calculations of
the characteristics of such a flow are carried out. In particular, estimates of the dis-
tribution of near-wall pressure pulsations acting on the rocket head were obtained.
The developed algorithm of numerical simulation belongs to the class of hybrid semi-
empirical methods. This algorithm divides the problem into two steps. In the first
step, the aerodynamics of trans- and supersonic airflow around the rocket is numeri-
cally simulated, and the characteristics of the turbulent boundary layer are calculated,
such as the boundary layer thickness, the tangential stresses on the wall, the dynamic
velocity, Reynolds number in the boundary layer, the air density on the rocket fairing
wall. In the second step, the analysis of the spectral densities of the root-mean-square
values of the pressure pulsations is performed on the basis of semi-empirical relations.
When simulating the supersonic flow, the Reynolds-averaged equations of compressible
fluid supplemented by the continuity equation are numerically solved. When modeling
turbulence, the standard 𝑘-𝜀 model is used. The paper pays special attention to the
analysis of the characteristics of the turbulent boundary layer. For this purpose, a very
detailed mesh is built near the surface of the fairing. The governing equations are solved
by the finite volume method. The calculated characteristics of the boundary layer are
used to analyze the spectral densities of the root-mean-square values of pressure pulsa-
tions. The distribution of the turbulent pulsation levels in the third-octave frequency
range was calculated using universal semi-empirical dependencies. The proposed tech-
nique is implemented using the open-source toolbox OpenFOAM. OpenFOAM offers
sonicFoam and rhoCentralFoam as solvers. The solvers are designed to model the prob-
lems of trans- and supersonic laminar or turbulent compressible flow. These solvers
differ from one another by basic algorithms. SonicFoam is based on a pressure-based
algorithm, and rhoCentralFoam is based on a density-based algorithm. SonicFoam
solver was used in this work. The problem was considered within the framework of
the ideal gas model. The developed method uses the technique of parallel calculations.
The parallelization of calculations was performed on the basis of the MPI protocol and
the principle of geometric parallelism. The calculations were performed on a cluster
supercomputer of the Institute of Cybernetics of the National Academy of Sciences of
Ukraine.

KEY WORDS: boundary layer, turbulent pulsations, supersonic flow around a rocket,
OpenFOAM
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