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Перспективным направлением в обработке материалов электронными потоками является 
формирование функциональных слоев в оптических стеклах и керамиках [13]. В частности, оно поз-
воляет решить проблему надежной эксплуатации летательных аппаратов, оснащенных инфракрасны-
ми системами  самонаведения (рис. 1).  

 

 
 

Рис. 1. Схема условий эксплуатации изделий с ИК-системами: U – скорость встречного потока воз-
духа (до 5  6 М);   угловая скорость осесимметричного вращения (до 5000 рад/с); АВ – фронт 
ударной волны; 1 – полусферический обтекатель из оптической керамики, защищающий устройство 
самонаведения; 2 – изделие 
 

Ударные стартовые и интенсивные полетные нагрузки на изделие сопровождаются возникно-
вением термических напряжений в материале обтекателя, приводящих к его разрушению (рис. 2).   
 

 
 

Рис. 2. Внешний вид изделий со стороны обтекателя после сверхзвукового обдува потоком воздуха и 
вращения (М = 4,5,  = 30000 об/мин) 
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Для повышения надежности  изделий с ИКсистемами самонаведения необходимо на фи-
нишной стадии  изготовления обтекателей сформировать в их поверхности слои повышенной термо-
механической прочности. Исследования технологических свойств оптических керамик (КО-2, КО-4, 
КО-12 и др.) показали приемлемость обработки ленточными электронными потоками [46]. Для эф-
фективного применения электронного метода обработки необходимо знать наиболее опасные участки 
на поверхности обтекателей, где в зависимости от параметров их эксплуатации (скорости и высоты 
полета, состава окружающей среды и др.) зарождаются микродефекты, приводящие к разрушению 
изделий.  

Теоретически их можно определить, решив газодинамическую задачу сверхзвукового обтека-
ния полусферы и нахождения теплового потока qw из пограничного слоя в изделие [79].  

Газодинамическую задачу будем рассматривать как квазистационарную (рис. 3), что справед-
ливо для большинства практических случаев, за исключением импульсных режимов [10, 11]. Это 
обусловлено тем, что объемная теплоемкость газового потока (CVГ) мала по сравнению с объемной 
теплоемкостью материала обтекателя (CVП), то есть CVГ/CVП << 1 [4, 9]. Предполагая, что газовый  
поток несжимаем (справедливо для М < 6 10 [10]), для теплового потока qw из пограничного слоя 
(нулевые углы атаки и скольжения) имеем следующее выражение [11, 12]: 
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где f(Pr)  заданная функция числа Прандтля, зависящая от геометрической формы тела и режима 
обтекания (Pr = Cp/Г); , u, , СP, Г  соответственно плотность, скорость вдоль координаты х, ко-
эффициент динамической вязкости, теплоемкость при постоянном давлении и коэффициент тепло-
проводности газового потока; Tw  температура поверхности обтекателя;   толщина динамического 
пограничного слоя и условия на его границе; Tr  температура восстановления в пограничном слое, 
представляющая собой температуру воздуха в непосредственной близости к поверхности обтекателя, 
которая определяется по эмпирической формуле [11, 12]: 
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где r  коэффициент, характеризующий долю кинетической энергии внешнего потока воздуха, пере-
ходящей в теплосодержание при полном торможении потока (для ламинарного режима обтекания 
обычно принимают r = 0,85, для турбулентного  r = 0,880,90). 
 

 
Рис. 3. Схема нагрева полусферического обтекателя: 1 – внешний газовый поток; 2 – обтекатель; 
U, P, T  скорость, давление и температура невозмущенного газового потока; АВ – фронт удар-
ной волны; С – передняя критическая точка; Rw – радиус обтекателя; r,    координаты частиц 
газового потока 
 

Так как формы уравнений (1), (2) остаются такими же, как и в случае ламинарного режима об-
текания, предполагается, что для зон, близких к критической точке С, остается справедливым равен-
ство u = х, где   функция только числа М невозмущенного потока перед ударной волной (для ла-
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минарного режима указанное соотношение получено путем измерения давления и расчета скоро-
стей). Подставляя равенство u = х в (1) и учитывая известные газодинамические соотношения    
[11, 12], получаем следующее выражение для теплового потока в случае турбулентного режима обте-
кания: 
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где μ ρv     коэффициент кинематической вязкости невозмущенного газового потока; ,   

коэффициенты динамической вязкости и плотности невозмущенного газового потока. 
Аналогично для ламинарного режима обтекания полусферы (для нулевых углов атаки и 

скольжения) тепловой поток можно представить в виде 
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Для последующей детализации формул (3) и (4) воспользуемся известными газодинамиче-

скими соотношениями [8, 12]: 
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где γ 1,4p vC C   (воздух). 

Соотношения δρ ρ и δμ μ определяются расчетом давления по методу Ньютона и адиаба-

тического расширения от критической точки вдоль поверхности изделия (в направлении х):  
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где S  постоянная Сатерленда (S = 110,4 К); P   отношение давления δP  к давлению торможения 

TP  на границе пограничного слоя; ТТ  температура торможения. В работе [13] на основе сравнения 

экспериментальных данных получена достаточно точная (относительная погрешность 3  5%) фор-
мула для определения распределения давления в направлении х (для  М > 23 и х/Rw < 1,21,5): 
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где k0  уплотнение воздуха за прямым скачком: 
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Давление в точке торможения определяется по формуле 
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где Р  давление в невозмущенном газовом потоке. 
Температура торможения имеет вид 
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где Т  температура невозмущенного газового потока. 
При расчетах число Pr для воздуха можно считать постоянным и равным 0,71, поскольку оно 

мало зависит от температуры. Удельную теплоемкость воздуха СР для течения идеального газа также 
можно считать постоянной величиной, равной СР = 103 Дж/кгК.  

По формулам (2)   (11) с помощью программы MathCad 2001 [14] проведены расчеты рас-
пределений теплового потока из пограничного слоя вдоль поверхности обтекателя в зависимости от 
различных условий эксплуатации изделий (рис. 47). 

 

                                                     
   

Рис. 4. Распределение теплового потока qw вдоль поверхности обтекателя при сверхзвуковом обду-
ве потоком воздуха (высота полета 3000 м; Tw/T0 = 1; Т0 = 300 К – начальная температура изделия 
до обдува потоком воздуха; оценка qw по максимуму; Rw = 0,015 м; М = 6); 1 турбулентный;          
2   ламинарный режим обтекания 

 

 
 

Рис. 5. Зависимость максимальных значений теплового потока (qw)max от скорости сверхзвукового 
обдува потоком воздуха изделия (высота полета 3000 м; Tw/T0 = 1; Т0 = 300 К; Rw = 0,015 м);          
1 турбулентный; 2   ламинарный режим обтекания 

 
 

                                                   
 
Рис. 6. Зависимость (qw)max(М) для различных сверхзвуковых режимов обтекания (высота полета 
3000 м; Tw/T0 = 1; Т0 = 300 К; Rw = 0,015 м); 1 турбулентный; 2 ламинарный режим обтекания 
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Из рис. 47 следует, что месторасположение максимальных значений теплового потока (qw)max 
на поверхности обтекателя существенно зависит от режима обтекания: для ламинарного режима об-
текания значения (qw)max находятся вблизи передней критической точки ( = 0) обтекателя; для тур-
булентного режима обтекания значения (qw)max уже смещаются от  = 0 до  (qw)max. При этом с увели-
чением скорости обдува потоком воздуха от М = 2 до М = 6 значения (qw)max возрастают от 0,3105 до 
2,3105 Вт/м2 (турбулентный режим обтекания) и от 0,2105 до 1,3105 Вт/м2 (ламинарный режим обте-
кания). Что касается значений (qw)max, то для ламинарного режима обтекания (qw)max  0 независимо 
от М. При турбулентном режиме обтекания для исследованного диапазона изменения М = 2  6 зна-
чения (qw)max находятся в диапазоне 2023. 

 

 
 

Рис. 7. Зависимость распределения  теплового потока qw(, М) на поверхности полусферического 
обтекателя Rw = 0,015 м от скорости М встречного  потока воздуха  на высоте полета изделия 
3000 м при  Tw/T0 = 1 и  Т0 = 300 К для разных режимов обтекания: 1  турбулентный;                     
2 ламинарный 

 

Качественное различие в зависимостях (qw)max(М) для турбулентного и ламинарного режимов 
обтекания объясняется структурой приведенных выше формул (3) и (4). Так, из формулы (3) следует, 
что тепловой поток qw при турбулентном режиме обтекания возрастает с увеличением расстояния от 
передней критической точки (содержит член  (sin )3/5). Однако в сверхзвуковом потоке параметры 

 и  уменьшаются вдоль поверхности обтекателя, то есть уменьшается и член  4/5 1/5
δ δρ μ в формуле 

(3), что приводит в конечном итоге к появлению (qw)max на расстоянии (qw)max от передней критиче-
ской точки. В формуле (4), соответствующей ламинарному режиму обтекания, уже отсутствует                    

 (sin )3/5, а член  1/2 1/2
δ δρ μ  остается. Поэтому для ламинарного режима обтекания функция qw() 

убывает при увеличении , то есть (qw)max на поверхности обтекателя должен находиться при  = 0, 
что подтверждается результатами расчетов. 

Результаты расчетно-теоретических исследований использованы при разработке серийных 
изделий оптико-механических приборов ИКобласти спектра, оптико-электронных и интегрально-
оптических приспособлений специального назначения (ПО «завод Арсенал», ЦКБ «Арсенал», НПО 
«Фотоприбор», Киев, Черкассы). 
 Авторы выражают благодарность профессору Г.Ю. Мазингу (Московский приборостроитель-
ный институт) за полезные советы при обсуждении полученных результатов. 

В результате расчетно-теоретических исследований получены следующие результаты. 
Тепловой поток из пограничного слоя в обтекатель имеет максимум для всего исследованного 

диапазона скоростей газового потока (М = 26). 
При ламинарном режиме обтекания максимум теплового потока находится в окрестности пе-

редней критической точки полусферы. 
При турбулентном режиме обтекания  максимум теплового потока находится в диапазоне 

(qW)max = 2030 от передней критической точки полусферического обтекателя.  
В зонах максимального внешнего термовоздействия в материале обтекателя происходит фор-

мирование термоупругих напряжений, превышающих предел прочности оптической керамики.  
Для определения оптимальных режимов упрочняющей электронной обработки поверхности 

керамических обтекателей необходимы экспериментальные исследования формы и расположения зон 
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максимальных термовоздействий при их сверхзвуковом обдуве потоком воздуха в зависимости от 
различных режимов обтекания (ламинарного, турбулентного).  
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Summary 

Electron heat treatment zone parameters are calculated for creation the thermo-shock  resisted layers 
into optical ceramics streamliner of infrared self-direct devices of flying apparatus.   
_______________________________________________________________________________________ 
 
 

 


