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ЭФФЕКТ ГАРТМАНА–ШПРЕНГЕРА 
И ЕГО ПРИМЕНЕНИЕ НА ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТАХ

В. И. Кузнецов, А. Ю. Шандер 
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Россия, 644050, г. Омск, пр. Мира, 11

Рассмотрен вопрос влияния вязкости на возникновение в тупиковой полости температуры тор-
можения выше температуры торможения набегающего потока газа, так называемого эффекта 
Гартмана–Шпренгера.
Показано, что эффект Гартмана–Шпренгера может быть применен для создания конструкции 
противообледенительной системы летательного аппарата.
   
Ключевые слова: эффект Гартмана–Шпренгера, вязкость, кинетическая энергия, летательный 
аппарат, противообледенительная система.

Введение

В трубе Гартмана–Шпренгера был обнару-
жен эффект нагрева газа внутри тупиковой по-
лости сверх температуры  торможения набегаю-
щего потока [1].

Механика сплошной среды утверждает, что 
изменение температуры торможения возможно 
только при обмене работой и теплотой [2].

Механическая энергия внутрь полости под-
водится от набегающего потока вместе с втека-
ющей массой газа. Аккумулирование тепловой 
энергии происходит в глубине полости. Из ряда 
взаимодействий в трубе Гартмана–Шпренгера 
действуют и силы вязкости.

Постановка задачи

Основными задачами данной работы являются:
—   рассмотреть влияние вязкости на энерго-

обмен в трубе Гартмана–Шпренгера;
—   определить возможность создания устрой-

ства, применяющего эффект Гартмана–Шпрен-
гера в качестве противообледенительной систе-
мы летательного аппарата (ЛА).

Теория

Источником энергии для нагрева газа вну-
три полости служит набегающий поток воздуха. 
Ударные волны и нагрев газа сверх температуры 
торможения наблюдались в тупиковых полостях, 
помещенных в невозмущенный стационарный 
дозвуковой и сверхзвуковой набегающий поток 
газа. Внешний поток имеет более высокую ско-
рость, чем слои, вошедшие в тупиковую скорость 
ранее. За счет разности скоростей силами вязко-
сти кинетическая энергия передается от внешних 
слоев воздуха к внутренним, находящимся в ту-
пиковой полости. За счет этого температура тор-
можения в тупиковой полости растет. В момент 
формирования течения воздух можно считать 
невязким и нетеплопроводным. Осевые скоро- 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
сти в этом течении также могут возникнуть толь-
ко при появлении осевого градиента давления. 
Важную роль в передаче механической энергии 
внутрь полости вместе с вытекающим потоком 
играет её взаимодействие со слоем смешения. 
Рассматривается слой смешения и интегральное 
уравнение Голубева [3], которое для плоского 
симметричного течения имеет вид:

                             (1)

где ρ — плотность, кг/м3; V — скорость, м/c;  
x, y — координаты, м.

Это уравнение представляет собой закон со-
хранения энергии для слоя смешения в случае 
постоянного давления внутри него. Система ко-
ординат связана со слоем смешения (рис. 1). Ве-
личина, стоящая в правой части уравнения, яв-
ляется работой сил вязкости. Для сил вязкости 
можно применить уравнение Прандтля [1]:

Рис. 1. Расчетная схема течения 
в области входа полости

Fig. 1. The design flow diagram 
in the entrance area of the cavity
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(2)

где l
и 
= ky = const — путь смешения (где индекс  

и — расстояние от входа до рассматриваемой 
плоскости), пропорциональный удалению от 
стенки; k — показатель адиабаты.

Приращение потока механической энергии  
в слое смешения на входе в полость может быть 
записано в виде [3]:

                                                  (3)

где Е
см
 — поток механической энергии после 

смешения, Дж/с.
Интегрирование данного выражения дало:

   (4)

где a, b — стороны сечения; φ — угол среза  
входных кромок полости,  °; α(t) — угол атаки,  °.

Рост толщины слоя смешения и приращение 
его механической энергии происходит за счет ра-
боты сил вязкости. При этом идет передача им-
пульса потока от верхних слоев к нижним слоям 
по оси абсцисс. Передача энергии осуществля-
ется силами вязкости за счет пульсационных со-
ставляющих скорости          , которые образуют 
касательные составляющие тензора напряжений 
τ
xy
. Передача механической энергии внутрь по-

лости определяется параметрами слоя смешения.
Для определения полной механической энер-

гии, поступающей внутрь полости, следует учи-
тывать кроме слоя смешения часть внешнего 
потока, попадающего внутрь полости при малых 
углах атаки α(t). Эта полная механическая энер-
гия может быть определена с использованием со-
отношения [3]:

 
где индекс п означает полную механическую  
энергию.

Величина E
n
 учитывает не только некоторое 

количество механической энергии, поступающей 
внутрь полости вместе с притоком массы, но  
и  дополнительную величину, связанную с рабо-
той сил вязкости в слое смешения.

Преобразование механической энергии, по-
ступающей внутрь полости вместе с втекающим 
потоком в тепловую, происходит в несколько 
этапов. Вначале торможение вихревого потока 
внутри полости порождает распространяющу-
юся впереди границы раздела волну давления. 
Значительный рост температуры газа возможен 
только в области 0 <  x  < (l

T
 – l

P
), поскольку она за-

нята воздухом, остающимся постоянно внутри 
полости, что допускает аккумулирование энер-
гии (где l

P
 — расстояние до рассматриваемого 

сечения) [4].
Величина энергообмена между набегающим 

потоком воздуха и воздухом, находящимся в ту-

пиковой полости, определяется из первого нача-
ла термодинамики — в тепловой форме [1]:

 q
нп 

– L
i–j 

= i
0i 
= i

0j
 ,                  (5)

где q
нп
 — удельный тепловой поток от набега-

ющего потока (нп), Вт/м2, L — удельная работа 
от сечения i до сечения j, Дж/кг, i — энтальпия, 
Дж/кг. 

Уравнение теплосодержания не включает ра-
боту трения, поскольку работа, расходуемая на 
преодоление трения или любого другого вида со-
противлений, преобразуется полностью в тепло, 
которое остается в газовой струе. Имеется дру-
гая (механическая) форма уравнения энергии, 
куда не входит температура газа [1].

 
                                               (6)

где P — абсолютное давление, Па; n — показа-
тель политропы.

К уравнениям (5) и (6) добавляются уравнения 
состояния

 
       

(7)

где R — газовая постоянная, Дж/(кг ∙ К), T
i
 — аб-

солютная температура в заданном сечении, K  
и уравнение неразрывности (сплошности)

G
i
 = ρ

i 
F

i 
V

i
 ,                     (8)

где G — расход, кг/c; F — площадь, м2.
Система уравнений (1–8) является основой 

для определения параметров газа в тупиковой 
полости трубы Гартмана–Шпренгера. Из этой 
системы уравнений видно, что полное теплосо-
держание газа может измениться только в том 
случае, если есть обмен работой l и теплом q. Для 
составления математической модели, описываю-
щей процесс повышения температуры торможе-
ния в тупиковой полости, выше была показана 
возможность энергообмена за счет вязкости при 
разных скоростях движения набегающего пото-
ка и потока, находящегося в тупиковой полости.

Тупиковая полость, взаимодействующая с на- 
бегающим потоком, встречается, в частности,  
в конструкциях летательных аппаратов (ЛА) [5]. 
В настоящее время пытаются применить неглу-
бокие полости l

T
  ≤  1, (где l

T
 — длина тупиковой 

полости), на поверхности ЛА в качестве элемента 
управления пограничным слоем для изменения 
профильного сопротивления и в качестве нагре-
вательного элемента в противообледенительной 
системе (ПОС), расположенной в обтекателе 
воздухозаборника ЛА [6]. Полости образованы 
обтекателем 1 и полутрубками 3, закрепленными 
на его внутренней стороне (рис. 2). В процессе 
работы ПОС нагрев обтекателя 1 происходит за 
счет воздуха в тупиковых полостях 2 при взаимо-

,
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действии с набегающим потоком через входные 
отверстия 5. Закрытый конец 4 тупиковой поло-
сти 2 расположен в зоне обледенения в передней 
части обтекателя 1. Длина тупиковой полости 2, 
отсчитываемая по поверхности обтекателя 1 от 
точки пересечения продольной оси обтекателя  
с его поверхностью до входного отверстия поло-
сти, должна минимум на 1/3 превосходить длину, 
отсчитываемую от той же точки обтекателя до 
границы обледенения. Расстояние между двумя 
соседними тупиковыми полостями в зоне об-
леденения на обтекателе не должно превышать 
половины эквивалентного диаметра тупиковой 
полости в поперечном сечении. Среди способов 
обогрева воздухозаборника ЛА наибольшее рас-
пространение получил отбор воздуха от компрес-
сора с последующей подачей по трубопроводу  
к месту обледенения, а также с помощью элек-
тронагревателей, потребляющих энергию гене-

ратора. Нагрев воздуха в полостях осуществляет-
ся за счет кинетической энергии потока воздуха  
в воздухозаборнике ГТД. Непосредственное вли-
яние установленных полостей проявляется в уве-
личении сопротивления воздухозаборника ЛА.

Результаты экспериментов

Были проведены эксперименты для выявле-
ния физической картины процесса внутри тупи-
ковой полости [7–12].

Задача экспериментов:
—   определить распределение температуры 

воздуха внутри полости с целью определения 
параметров протекающего процесса взаимодей-
ствия тупиковой полости с набегающим потоком.

Для проведения опытов была изготовлена 
лабораторная установка (рис. 3). Модель тупи-
ковой полости 1 открытым концом помещена  

Рис. 2. Схема размещения 
противообледенительной системы (ПОС) 

в воздухозаборнике летательного аппарата (ЛА)
Fig. 2. Layout of the anti-icing system 

in the air intake of the aircraft

Рис.3. Схема экспериментальной установки
Fig. 3. Scheme of the experimental installation

Рис. 4. Зависимость приращения температуры вдоль стенки полости 
от числа Маха набегающего потока d

э 
= 0,0114 М, ...............   

Fig. 4. The dependence of the temperature increment along the cavity wall 
on the free-stream Mach number dэ = 0,0144 M, ...............  

7,36=TL  

7,36=TL  
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в набегающий поток воздуха, который создает-
ся соплом 2 с прямоугольным поперечным сече-
нием. Поток воздуха движется по касательной  
к направляющей плоскости. Перед входом в соп-
ло расположена мерная проставка 4, в которой 
располагались приемники температуры тормо-
жения и статистического давления. Воздух пода-
вался от компрессорной станции. Направляющая 
плоскость была изготовлена из оргстекла. Боко-
вые стенки изготовлены из оргстекла толщиной 
0,005 м.

Замеры распределения температуры вдоль 
стенки полости проводились с помощью семи 
датчиков, установленных на расстоянии 1 мм от 
стенки по нормали, а также замер температуры 
и закрытого торца полости. Показания датчиков 
регистрировались с помощью КСП-4. Для заме-
ра температуры использовались термопары хро-
мель-панель ГОСТ Р50431–92 [13–15].

Распределение приращения темпратуры 
вдоль стенки полости с размерами d

э 
= 0,0114 м,    

              дано в зависимости от числа Маха на-
бегающего потока ΔT * = f (M) (рис. 4). В данном 
случае величина ΔT * показывает разницу между 
температурой набегающего потока T

0
* и темпера-

турой торможения в пограничном слое на стен-
ках полости      . Нагрев газа в полости сильно 
неравномерный и возрастает от открытого 
входа в полость и закрытому торцу, при этом  
0,25 длины полости от входа остается практиче-
ски не нагретой. Между набегающим потоком  
и частью полости, примыкающей к открытому 
входу, имеется массообмен. Воздух периодиче-
ски втекает в полость, а затем выбрасывается 
наружу [7]. Остальную часть полости занимает 
малоподвижный газ, где нагрев значителен.

Обсуждение результатов

В настоящее время принято считать, что на-
грев газа в тупиковой полости происходит за 
счет воздействия ударной волны [8]. В дозвуко-
вом потоке ударных волн нет. Следовательно, по-
вышение температуры торможения происходит  
с помощью сил вязкости при разности скоростей 
набегающего потока и воздуха, находящегося  
в тупиковой полости 

Выводы и заключение

В работе показано, что обмен кинетической 
энергией между набегающим потоком и газом, 
находящимся в тупиковой полости, происходит 
силами вязкости за счет разности их скоростей. 
Описана конструкция противообледенительной 
системы самолета, которая основана на действии 
эффекта Гартмана–Шпренгера [6].
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HARTMANN–SPRENGER EFFECT 
AND ITS APPLICATION ON AIRCRAFT

V. I. Kuznetsov, A. Yu. Shander 

Omsk State Technical University, 
Russia, Omsk, Mira Ave., 11, 644050

The question of the effect of viscosity on the occurrence of a stagnation temperature in a dead-end 
cavity above the deceleration temperature of the incident gas flow the so-called Hartmann–Sprenger 
effect is considered.
It is shown that the Hartmann–Sprenger effect can be used to create the design of the anti-icing system 
of the aircraft.
   
Keywords: Hartmann–Sprenger effect, viscosity, kinetic energy, aircraft, anti-icing system.
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