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Представлены результаты экспериментов по исследованию линейной и нелинейной ста-
дий развития естественных возмущений в пограничном слое на скользящем крыле при
сверхзвуковых скоростях. Эксперименты выполнены на модели скользящего крыла, име-
ющего чечевицеобразный профиль, с углом скольжения передней кромки 45◦ и отно-
сительной толщиной 3 %. Возмущения в потоке регистрировались термоанемометром
постоянного сопротивления. Для определения нелинейного взаимодействия возмущений
выполнена оценка показателей эксцесса и асимметрии для экспериментально получен-
ных распределений пульсационного сигнала по продольной координате или по нормали
к поверхности. Установлено, что в области линейного развития возмущения нараста-
ют в диапазоне частот 8 ÷ 35 кГц, в то время как в области нелинейного развития
происходит усиление высокочастотных возмущений. Показано, что рост возмущений в
высокочастотной части спектра (f > 35 кГц) обусловлен вторичной неустойчивостью.
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Введение. В последнее время вследствие активного развития авиационной техники
возросла актуальность исследования пространственных пограничных слоев, которые име-
ют место, в частности, на крыле самолета. Процесс перехода к турбулентности в погранич-
ном слое на модели скользящего крыла очень сложен. Основное отличие гидродинамики
трехмерного течения в пограничном слое на скользящем крыле от гидродинамики двумер-
ного течения заключается в появлении поперечного, или вторичного течения, что и приво-
дит к возбуждению ряда неустойчивостей. Существующие теоретические представления
о механизмах возникновения турбулентности в трехмерном пограничном слое на скользя-
щем крыле позволяют выделить четыре основных типа неустойчивости: 1) неустойчивость
течения на передней кромке; 2) неустойчивость течения по отношению к стационарным

вихрям поперечного течения; 3) неустойчивость течения по отношению к бегущим воз-
мущениям; 4) неустойчивость течения по отношению к волнам типа волн Толлмина —
Шлихтинга. Развитие таких возмущений и их влияние на процесс перехода существенно
зависят от внешних условий.

В большинстве теоретических и экспериментальных работ, посвященных изучению
устойчивости трехмерного пограничного слоя на скользящем крыле, рассматривается слу-
чай дозвуковых скоростей потока (см., например, [1–4]).Процессы, происходящие на линей-
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ной стадии ламинарно-турбулентного перехода, изучены достаточно хорошо, полученные
теоретические и экспериментальные данные удовлетворительно согласуются. На нелиней-
ной стадии развития возмущений, когда амплитуда стационарных вихрей достигает до-
статочно больших значений, наблюдается модуляция среднего течения в трансверсальном
направлении. Искажение профилей средней скорости в сдвиговом течении, т. е. наличие на
них точек перегиба, обусловливает неустойчивость такого течения по отношению к вто-
ричным высокочастотным возмущениям. Эволюция высокочастотных возмущений вниз по
потоку может приводить к переходу пограничного слоя на скользящем крыле в турбулент-
ное состояние.

Впервые возбуждение высокочастотных возмущений экспериментально обнаружено

в [5]. В экспериментах со скользящим цилиндром с помощью термоанемометра установле-
но, что частота наиболее неустойчивых бегущих возмущений равна 1,1 кГц, а высокоча-
стотные пульсации возбуждаются на частоте 17,5 кГц. Позднее было сделано предположе-
ние, что эти пульсации обусловлены вторичной неустойчивостью поперечного течения [6].
Теория вторичных возмущений, возникающих вследствие появления точек перегиба на
профилях скорости и вызванных стационарными возмущениями поперечного течения на

скользящем крыле, была развита в работе [7]. Исходными данными для анализа, проведен-
ного в [7] на основе теории Флоке, были результаты экспериментов [8]. Результаты первых
экспериментальных исследований вторичной неустойчивости поперечного течения на ре-
альной трехмерной модели скользящего крыла приведены в работе [9] (ранее исследования
выполнялись на плоских моделях с наведенным градиентом давления). Получены подроб-
ные данные о структуре возмущений, определены области возникновения двух нестацио-
нарных мод, а также показана связь стационарных вихрей и бегущих волн неустойчивости
вторичного течения на последних стадиях ламинарно-турбулентного перехода.

Наряду с экспериментальными исследованиями [1–6] отметим работы [8–14], в кото-
рых экспериментально изучалась вторичная неустойчивость несжимаемого пограничного

слоя на скользящем крыле. Для подтверждения результатов экспериментов и лучшего по-
нимания указанного процесса выполнены теоретические исследования [15–19]. Показано,
что вторичная неустойчивость обусловливает ламинарно-турбулентный переход на сколь-
зящих крыльях при низкой степени турбулентности. Развитие стационарных возмуще-
ний, вызванных неустойчивостью поперечного течения, приводит к деформации среднего
течения, что в свою очередь создает условия (неустойчивые распределения скорости по
нормали к поверхности (∂U/∂y) и поперек потока (∂U/∂z)) для возникновения вторич-
ных колебаний в области нелинейного развития возмущений. Идентифицировано несколь-
ко высокочастотных мод вторичной неустойчивости [14–16] с частотами, приблизительно
на порядок превышающими частоты наиболее интенсивных бегущих возмущений.

Количество исследований устойчивости пространственного пограничного слоя при

сверхзвуковых скоростях значительно меньше. Имеется несколько теоретических работ,
посвященных изучению вторичной неустойчивости трехмерного сверхзвукового погранич-
ного слоя. В работе [20] численно изучалась вторичная неустойчивость на стационарных
поперечных вихрях на скользящем цилиндре при числе Маха M = 3,5. Обнаружено, что
наиболее неустойчивые бегущие возмущения поперечного течения имеют максимум на ча-
стоте f ≈ 50 кГц. Анализ вторичной неустойчивости показал, что частоты растущих воз-
мущений на порядок выше частот бегущих возмущений и имеют максимумы при f ≈ 100,
970, 1050 кГц. Ламинарно-турбулентный переход в трехмерном сверхзвуковом погранич-
ном слое исследовался в [21] методом прямого численного моделирования. Линейный анализ
показал, что неустойчивость поперечного течения оказывает основное влияние на процесс
перехода. В результате анализа вторичной неустойчивости обнаружена широкая полоса
неустойчивых мод, распространяющихся вниз по потоку.
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В работе [22] выполнено численное исследование вторичной неустойчивости при раз-
личных начальных амплитудах возмущений, предсказан ламинарно-турбулентный пере-
ход и показана возможность управления сверхзвуковым пограничным слоем на скользя-
щем крыле. Расчеты проведены для параметров эксперимента по управлению ламинарно-
турбулентным переходом с помощью распределенной шероховатости [23]. Эксперимен-
ты [23] выполнены на модели крыла с относительной толщиной профиля 4 % и углом

скольжения χ = 73◦ при числе Маха M = 2,4. Однако, поскольку в экспериментах [23]
получены только данные о положении точки перехода, сравнение теории и эксперимента
не проводилось.

Результаты исследований развития как естественных, так и контролируемых возму-
щений в трехмерном пограничном слое приведены в работах [24–29]. В [30] теоретически
изучена линейная стадия неустойчивости поперечного течения и методом прямого чис-
ленного моделирования проведено сравнение теории с экспериментами [25]. Показано, что
теоретические данные хорошо согласуются с результатами экспериментов, полученными
для поперечных масштабов неустойчивых вихрей вторичного течения. Однако рассчи-
танные инкременты нарастания возмущений значительно отличаются от полученных в

результате обработки экспериментальных данных. Это различие объясняется нелинейно-
стью процессов, наблюдаемых в эксперименте. Для проведения корректного сравнения с
теорией необходимы экспериментальные данные о развитии возмущений в линейной об-
ласти. Поэтому были выполнены исследования развития возмущений на моделях тонкого
крыла при малых единичных числах Рейнольдса [28, 29]. Это позволило в несколько раз
расширить область измерений до точки перехода и впервые получить данные о линейном

развитии возмущений.
В настоящей работе, являющейся продолжением исследований [28], с помощью ста-

тистического подхода выполнен анализ линейности или нелинейности развития возмуще-
ний в трехмерном сверхзвуковом пограничном слое на скользящем крыле при числе Маха

M = 2.
Постановка экспериментов. Эксперименты выполнены в сверхзвуковой малотур-

булентной аэродинамической трубе Т-325 Института теоретической и прикладной меха-
ники СО РАН при числе Маха M = 2. Использовалась модель крыла, имеющего чече-
вицеобразный профиль, с углом скольжения передней и задней кромок χ = 45◦, которая
устанавливалась под нулевым углом атаки в центральном сечении рабочей части аэро-
динамической трубы. Длина модели 0,38 м, ширина 0,2 м, максимальная толщина 12 мм,
относительная толщина 3 %.

Возмущения в потоке регистрировались термоанемометром постоянного сопротивле-
ния. Измерения пульсационных и средних характеристик потока проводились автомати-
зированной системой сбора данных. Датчики термоанемометра изготавливались из воль-
фрамовой нити диаметром 10 мкм и длиной приблизительно 1,5 мм. Величина перегрева
нити датчика составляла 0,8, а измеренные возмущения преимущественно соответство-
вали пульсациям массового расхода. Пульсационные и средние характеристики потока
измерялись автоматизированной измерительной системой [31], состоящей из стандартных
измерительных приборов и аппаратуры в стандарте КАМАК с контроллером СС-32 и
базовым компьютером. Пульсационный сигнал в диагонали моста термоанемометра запи-
сывался с помощью 12-разрядного аналого-цифрового преобразователя (АЦП) с частотой
дискретизации 750 кГц. Постоянная составляющая напряжения на выходе термоанемо-
метра измерялась с помощью цифрового вольтметра Agilent 34401A. Длина реализации
сигнала составляла 65 536 точек АЦП. В ходе эксперимента датчик перемещался по трем
координатам: x, y, z. Координата x отсчитывалась от передней кромки крыла в направ-
лении потока, координата z была перпендикулярна оси x, а координата y отсчитывалась
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по нормали к поверхности крыла. Погрешность хода по координатам x и z составляла
0,1 мм, по y — 0,01 мм.

Обработка экспериментальных данных осуществлялась следующим образом. С ис-
пользованием быстрого преобразования Фурье по осциллограммам определялись спектры

мощности, которые затем осреднялись с помощью скользящего среднего. Осреднение про-
водилось по 141 точке спектра, смещение составляло 16 точек. Ниже приведены формулы
для определения спектра мощности P (f) и амплитудного спектра A(f):

P (f) = 2X̂(f)X̂∗(f), A(f) =

√
2(Re2(X̂(f)) + Im2(X̂(f)) =

√
P (f) .

Здесь X̂(f) =
1

N

N∑
k=1

X(tk) exp (−i2πftk) — преобразование Фурье; tk = k ∆t. Абсолютные

значения пульсаций массового расхода 〈m′〉 вычислялись с помощью методики, описанной
в [31].

При определении нелинейного взаимодействия возмущений использовался известный

факт, что гауссов сигнал на входе и выходе системы соответствует линейному процес-
су, а его отклонение от нормального распределения указывает на нелинейность процесса.
Нормальность распределений плотности вероятности проверялась с использованием ме-
тодики, предложенной в [32]. Выполнены оценки показателей асимметрии g1 и эксцесса g2

измеренного пульсационного сигнала:

g1 = m3/m
3/2
2 , g2 = m3/m

2
2 − 3.

Здесь mk =
1

N

N∑
i=1

(X(i)− X̄)k — центральный момент k-го порядка.

В настоящее время для анализа линейности или нелинейности развития возмущений в

сверхзвуковом или гиперзвуковом пограничном слое применяется статистический подход

(см., например, [33–35]).
Результаты экспериментов и их анализ. Исследование развития естественных

возмущений на модели скользящего крыла проведено при числе Маха M = 2 и единичном
числе Рейнольдса Re1 = 5 · 106 м−1. На первом этапе экспериментов строилась кривая
нарастания возмущений. Измерения возмущений выполнялись в слое, где пульсации воз-
мущений имеют максимальные значения. В результате измерений определялось значение
числа Рейнольдса перехода (соответствующее максимуму на кривой нарастания). Затем
строились профили скорости среднего течения и пульсаций вниз по потоку вплоть до точки

перехода. В каждой точке измерений получены осциллограммы и амплитудно-частотные
спектры. Результаты исследования развития естественных возмущений в сверхзвуковом
пограничном слое на модели скользящего крыла подробно описаны в [28]. В настоящей
работе выполнен статистический анализ всех полученных в [28] данных как для слоя мак-
симальных возмущений, так и для профилей пульсаций.

На рис. 1 приведена зависимость среднеквадратичных пульсаций от числа Рейнольд-
са Rex, определяемого по продольной координате, при M = 2, а также показано изменение
показателей эксцесса и асимметрии вниз по потоку. Максимум в распределении соответ-
ствует области ламинарно-турбулентного перехода. Установлено, что при M = 2 в диа-
пазоне выполненных измерений существует область устойчивого поведения возмущений,
а их рост начинается при Rex ≈ 0,6 · 106. При анализе линейности процесса развития
возмущений учитывалось, что в ламинарном течении естественные пульсации распреде-
лены по нормальному закону и значения показателей эксцесса и асимметрии близки к ну-
лю [32–35]. Тогда сигнал является гауссовым, что означает линейность процесса, а суще-
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Рис. 1. Зависимости среднеквадратич-
ных пульсаций 〈m′〉 (1) и показателей
асимметрии g1 (2) и эксцесса g2 (3) от
числа Рейнольдса Rex

ственное отклонение сигнала от нормального распределения соответствует наличию нели-
нейного взаимодействия возмущений. Результаты статистического анализа показывают,
что при значениях Rex < 0,7 · 106 показатели эксцесса и асимметрии имеют небольшой

разброс значений и близки к нулю. Иными словами, при Rex < 0,7 · 106 имеет место ли-
нейное развитие возмущений, а распределения плотности вероятности пульсаций близки к
гауссову. Значительное отклонение значений показателей эксцесса и асимметрии от нуля
наблюдается при числах Рейнольдса Rex > 0,7 · 106. В работе [28] показано, что возмуще-
ния, соответствующие моде неустойчивости вторичного течения, впервые наблюдаются
при Rex ≈ 0,35 · 106 в слое, соответствующем максимуму на профиле пульсаций в погра-
ничном слое. Следовательно, можно утверждать, что в условиях данных экспериментов
в сверхзвуковом пограничном слое на скользящем крыле существует область, в которой
можно экспериментально исследовать линейное развитие возмущений, а полученные дан-
ные сравнить с результатами расчетов по линейной теории устойчивости.

На основе анализа кривой нарастания, представленной на рис. 1, выбраны значения
продольной координаты x, при которых затем были выполнены измерения естественных
пульсаций вдоль нормальной координаты y. Измерения по нормали к поверхности модели
крыла проведены для девяти значений продольной координаты в диапазоне x = 50 ÷
230 мм (значение x = 230 мм соответствует области ламинарно-турбулентного перехода).
На рис. 2 представлены зависимости пульсаций массового расхода 〈m′〉 и показателей
эксцесса и асимметрии от координаты y при Rex = 0,35 · 106; 0,60 · 106; 0,70 · 106; 0,90 · 106.
Значение координаты y = 0 соответствовало точке касания датчика поверхности модели.
Наблюдается естественное увеличение толщины пограничного слоя с ростом продольной

координаты.Как и в случае плоской пластины, на профилях пульсаций в пограничном слое
имеется два максимума: главный, соответствующий слою с максимальными пульсациями
(критическому слою), и второй максимум, наблюдающийся вблизи поверхности модели. В
случае плоской пластины второй максимум всегда значительно меньше первого, в то время
как в случае скользящего крыла в области нелинейного развития возмущений наблюдается

его быстрый рост, и в области перехода он сопоставим с главным максимумом.
При Rex 6 0,6 · 106 показатели эксцесса и асимметрии имеют небольшой разброс

значений вблизи нуля на всем профиле, как на участке, соответствующем свободному по-
току (где процессы заведомо линейны), так и на участке, соответствующем пограничному
слою. При Rex = 0,7 · 106 ниже критического слоя наблюдается существенное отклонение

показателей эксцесса и асимметрии от нуля. Таким образом, при Rex 6 0,7 · 106 имеет

место линейное развитие возмущений, а распределения плотности вероятности пульсаций
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Рис. 2. Зависимости среднеквадратичных пульсаций 〈m′〉 (1) и показателей асим-
метрии g1 (2) и эксцесса g2 (3) от координаты y при различных значениях Rex:
а — Rex = 0,35 · 106, б — Rex = 0,6 · 106, в — Rex = 0,7 · 106, г — Rex = 0,9 · 106

близки к гауссову. Такой же вывод сделан выше при анализе кривой нарастания, пред-
ставленной на рис. 1. В то же время при Rex = 0,7 · 106 значения показателей эксцесса

и асимметрии близки к нулю в окрестности второго максимума на профиле пульсаций

(вблизи поверхности модели). Далее вниз по потоку (Rex ≈ 0,9 ·106) это отклонение увели-
чивается и наблюдается как выше и ниже главного максимума, так и вблизи поверхности
модели. Заметим, что в окрестности максимума пульсаций даже в сильнонелинейной об-
ласти распределение пульсационного сигнала близко к нормальному.

Проведено исследование развития естественных возмущений в сверхзвуковом погра-
ничном слое на модели скользящего крыла. На рис. 3 представлены амплитудно-частотные
спектры, полученные в результате обработки данных измерений для девяти профилей
пульсаций. Частично эти данные приведены на рис. 2 (кривые 1). По построенным про-
филям пульсаций определялось положение максимума в сверхзвуковой области погранич-
ного слоя. В точках максимумов по осциллограммам определялись амплитудно-частотные
спектры (см. рис. 3). В результате измерений при M = 2 обнаружено, что на начальном
участке (Rex = 0,25 · 106 ÷ 0,35 · 106) спектры возмущений подобны соответствующим

спектрам в случае плоской пластины. Возмущения, соответствующие моде неустойчиво-
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Рис. 3. Амплитудно-частотные спек-
тры возмущений при M = 2, Re1 =
5 · 106 м−1, z = 0:
1 — Rex = 0,35 · 106, 2 — Rex = 0,4 · 106,
3 — Rex = 0,5 · 106, 4 — Rex = 0,6 · 106,
5 — Rex = 0,7 · 106, 6 — Rex = 0,8 · 106,
7 — Rex = 0,9 · 106, 8 — Rex = 106

сти вторичного течения, впервые наблюдаются при Rex > 0,35 · 106 при значениях нор-
мальной координаты, соответствующих окрестности слоя с максимальными пульсациями.
При Rex > 0,35 ·106 увеличение бегущих возмущений сначала наблюдается в критическом

слое, а при Rex > 0,5 ·106 — поперек всего пограничного слоя. При увеличении числа Рей-
нольдса происходит интенсивный рост пульсаций в окрестности максимума возмущений

поперек пограничного слоя. В окрестности максимума возмущений вблизи поверхности мо-
дели и вблизи верхней границы пограничного слоя ширина полосы частот усиливающихся

возмущений меньше. Кроме того, в спектрах выделяются высокочастотные моды.
Проведено сравнение результатов статистического анализа с результатами измерений

амплитудно-частотных спектров. Следует отметить, что в области линейного развития
возмущения нарастают в диапазоне частот от 8 до 35 кГц. Диапазоны частот растущих
возмущений, полученные в расчетах по линейной теории [30] и экспериментах [25] при
M = 2 на модели крыла, имеющего профиль с относительной толщиной 7,8 % и угол

скольжения χ = 40◦, хорошо согласуются между собой и с результатами экспериментов,
представленными в настоящей работе. Наличие нелинейных процессов приводит к расши-
рению частотного диапазона и усилению высокочастотных возмущений. Даже в области
перехода наблюдается увеличение пульсаций с частотой до 80 кГц. Можно предположить,
что приM = 2 рост возмущений в высокочастотной части спектра (f > 35 кГц) обусловлен
влиянием вторичной неустойчивости при сверхзвуковых скоростях.

Известно, что при дозвуковых скоростях на скользящем крыле наличие вторичной
неустойчивости приводит к возбуждению и быстрому росту высокочастотных возмущений

с частотой, на порядок превышающей частоту возмущений в линейной области развития
[5–19]. В данной работе установлено, что в линейной области развития наиболее неустой-
чивы возмущения с частотами 15 ÷ 20 кГц (см. рис. 3), однако роста высокочастотных
возмущений, как при дозвуковых скоростях, не наблюдалось. Заметим, что полученные в
экспериментах при M = 2 амплитудно-частотные спектры ограничены сверху частотой
375 кГц, так как частота дискретизации АЦП составляет 750 кГц. Из результатов экс-
периментальных и теоретических исследований, проведенных при дозвуковых скоростях
[1–19], следует, что необходимыми и достаточными условиями возникновения вторичной
неустойчивости трехмерного пограничного слоя на скользящем крыле являются существо-
вание вторичного течения, нелинейная стадия развития возмущений и модуляция среднего
течения в трансверсальном направлении. Все эти условия выполнены в данных экспери-
ментах. Результаты статистического анализа показывают, что экспериментальные дан-
ные, полученные при числах Рейнольдса Rex > 0,7·106, соответствуют нелинейной стадии
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развития возмущений, а модуляция течения в трансверсальном направлении была отмече-
на в работе [24]. Кроме того, в работе [27] при экспериментальном исследовании эволюции
бегущих и стационарных возмущений в искусственно ламинаризированном сверхзвуковом

пограничном слое на скользящем крыле показано, что в области нелинейного развития эти
возмущения связаны между собой. Управление переходом в [27] осуществлялось с помощью
метода распределенных продольных шероховатостей [26]. Поэтому можно утверждать, что
обнаруженное в экспериментах усиление возмущений с частотами (f > 35 кГц) при M = 2
вызвано наличием вторичной неустойчивости в трехмерном сверхзвуковом пограничном

слое. Кроме того, такое усиление высокочастотных возмущений можно использовать в
качестве индикатора вторичной неустойчивости при сверхзвуковых скоростях. Заметим,
что возбуждение нескольких мод вторичной неустойчивости в трехмерном сверхзвуковом

пограничном слое с частотами около 1 МГц было предсказано теоретически в работах
[20, 22]. Существующие термоанемометры не позволяют измерять пульсации с такими ча-
стотами, но наличие предсказанной в работе [20] моды вторичной неустойчивости с мак-
симальным ростом на частоте 100 кГц при M = 3,5 соответствует экспериментальным
данным, полученным при M = 3,5 [36].

Существует три класса мод вторичной неустойчивости при дозвуковых скоростях [14,
16, 22]:

— высокочастотная мода I (z-мода), обусловленная минимумом поперечного градиента
продольной компоненты скорости;

— высокочастотная мода II (y-мода), обусловленная локальным максимумом градиен-
та по нормали к поверхности;

— низкочастотная мода III, по-видимому, обусловленная максимумом градиента вдоль
размаха крыла.

Моды характеризуются максимальной амплитудой в различных областях деформиро-
ванного трехмерного среднего течения: наиболее существенно растущая z-мода располо-
жена в восходящей части вихря поперечного течения, y-мода — в верхней части вихря,
а наименее интенсивно растущая мода III — под вихрем вблизи поверхности крыла [16].
Из рис. 2,г следует, что положение растущих мод вторичной неустойчивости трехмерного
дозвукового пограничного слоя качественно согласуется с положением областей макси-
мального отклонения от нуля показателей эксцесса и асимметрии в сверхзвуковом погра-
ничном слое на скользящем крыле (выше критического слоя, ниже его и вблизи поверхно-
сти модели). Этот результат также указывает на существование вторичной неустойчиво-
сти при сверхзвуковых скоростях и подтверждает важную роль этого явления в процес-
се ламинарно-турбулентного перехода в сверхзвуковом пограничном слое на скользящем
крыле.

Заключение. В работе проведен статистический анализ полученных в [28] экспе-
риментальных данных об эволюции естественных возмущений в трехмерном сверхзвуко-
вом пограничном слое на скользящем крыле при числе Маха M = 2. Установлено, что
в условиях ламинарного течения распределения плотности вероятности пульсаций близки

к гауссову. В переходном пограничном слое вследствие нелинейности процессов наблю-
дается отклонение распределений плотности вероятности от нормального распределения.
При числе Маха M = 2 в области линейного развития возмущений усиливаются пульса-
ции с частотами от 8 до 35 кГц (Rex = (0,3÷ 0,7) · 106). В области нелинейного развития
происходит как заполнение низкочастотной части спектра, так и существенный рост вы-
сокочастотных пульсаций.

Статистический анализ экспериментальных данных, приведенных выше, данных об
эволюции амплитудно-частотных спектров и результатов теоретических и эксперимен-
тальных исследований вторичной неустойчивости трехмерного несжимаемого погранично-
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го слоя позволяет сделать вывод, что рост возмущений в высокочастотной части спектра
(f > 35 кГц) обусловлен наличием вторичной неустойчивости.
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