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В работе изучаются характеристики когерентных структур в области взаимодействия ударной волны 

с пограничным слоем. Эксперимент проводился на плоской пластине для двух состояний набегающего погра-

ничного слоя: ламинарного и турбулентного. Ударная волна генерировалась клинообразным телом, установлен-

ным над пластиной. Основные данные получены термоанемометрическим методом. Исследование структур, 

развивающихся в пограничном слое, выполнено на основе анализа спектров когерентности. Обнаружено, что 

характерный трансверсальный размер когерентных структур слабо изменяется в области взаимодействия 

ударной волны с пограничным слоем. 
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Введение 

Течение при взаимодействии ударной волны и пограничного слоя является неотъем-

лемой частью внешней и внутренней аэродинамики трансзвуковых и сверхзвуковых 

летательных аппаратов. Такое течение, в частности, наблюдается в воздухозаборниках, 

каскадах лопаток компрессора, при обтекании аэродинамических профилей, поверх-

ностей управления самолетов и т.д. Указанное обстоятельство объясняет интерес боль-

шого количества исследователей к этой проблеме [1 – 7]. Ударная волна создает сущест-

венный неблагоприятный градиент давления, что при взаимодействии с пограничным 

слоем часто приводит к образованию отрывной зоны. Особенностью данного течения 

является нестационарность отрывной зоны и связанных с ней скачков уплотнения [8 – 10]. 

Свойственные зоне взаимодействия низкочастотные колебания остаются объектом 

исследований и дискуссий, поскольку четкого однозначного объяснения их природы 

пока не существует. Эти низкочастотные колебания лежат в диапазоне чисел Струхаля 
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порядка 0,02 – 0,05, рассчитанном по длине зоны взаимодействия [11]. В работе [12] были 

выделены два основных механизма возникновения таких низкочастотных пульсаций. Пер-

вый механизм связывают с набегающей турбулентностью, а второй — с динамикой 

отрывной зоны и ее откликом на пульсации в следе и глобальной неустойчивостью тече-

ния. На основе сравнения данных, полученных в ходе разных работ, исследователи 

пришли к выводу о существовании обоих этих механизмов, но степень их проявления 

зависит от параметров течения и главным образом от интенсивности ударной волны 

и размера отрывной зоны. Реализацию первого механизма подтверждают результаты 

ряда исследований. В частности, в работах [13 – 16] было показано, что низкочастотные 

пульсации зоны коррелируют с крупномасштабными когерентными структурами, при-

сутствующими в турбулентном пограничном слое, набегающем на зону взаимодействия. 

В случае взаимодействия ударной волны с ламинарным пограничным слоем на динамику 

отрыва существенно влияет ламинарно-турбулентный переход [17 – 20].  

Когерентные структуры — характерное явление для процесса ламинарно-турбу-

лентного перехода, играющее в нем значимую роль [21 – 24]. Исследования когерентных 

структур важны как с точки зрения понимания физики процессов в пограничном слое, 

так и с точки зрения разработки стратегий управления течениями. Наиболее изучены 

когерентные структуры, наблюдаемые в дозвуковых несжимаемых течениях [25 – 28]. 

Для сжимаемых сверхзвуковых течений в работах [29 – 31] было обнаружено, что отно-

сительный размер структур вдоль размаха модели аналогичен дозвуковому случаю, од-

нако продольная протяженность этих структур для дозвуковых скоростей потока в два раза 

больше. Также было продемонстрировано, что рост чисел Маха и Рейнольдса (M и Re) 

ведет к уменьшению протяженности структур, но их размер в поперечном (трансверсальном) 

направлении сохраняется. Отметим, что в упомянутых работах исследования выполня-

лись термоанемометрическим методом. В работах [32, 33], использующих PIV (Particle 

Image Velocimetry) метод: также подтверждалась схожесть данных структур для сжимае-

мого и несжимаемого потоков, однако здесь была получена обратная зависимость про-

дольного масштаба, а именно: увеличение их протяженности с ростом числа Маха. 

При этом между результатами работ также наблюдается существенное расхождение 

в количественных характеристиках исследуемых структур. Авторы объясняют это проти-

воречие применением разных измерительных методик (термоанемометрия и PIV), а сле-

довательно, и разных измеряемых величин (массовый расход и скорость). Кроме того, 

есть сложность в повторении всех условий течения при исследованиях, проводимых 

различными научными группами в сверхзвуковом эксперименте. В работе [34] имело 

место довольно подробное исследование турбулентного сверхзвукового пограничного 

слоя при M = 2,1 с помощью Томо-PIV. Авторы обнаружили два масштаба когерентных 

структур. На малом расстоянии от стенки (< 0,5δ) было установлено существование мел-

комасштабных структур с трансверсальным размером порядка 0,25δ, имеющих значи-

тельную протяженность порядка 2,6δ и более. Также были обнаружены крупномасш-

табные подковообразные вихри шириной около 0,4δ, наблюдаемые на удалении от стенки 

(> 0,6δ) и имеющие существенно меньший продольный масштаб когерентности. 

Настоящая работа посвящена исследованию когерентных структур, проходящих 

через область взаимодействия ударной волны с пограничным слоем. При изучении зада-

чи взаимодействия ударной волны с пограничным слоем обычно используется несколько 

конфигураций. Наиболее распространен тестовый случай, где ударная волна возникает 

вследствие обтекания препятствия в виде угла сжатия или прямой/обратной ступеньки. 

Особенностью такой конфигурации является существование вероятности возникновения 
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вихрей Гертлера [35, 36], что отличает ее от конфигурации с падающей ударной волной. 

Это отличие позволяет считать последнюю более предпочтительной для моделирования 

течений, реализующихся при обтекании внешних поверхностей, что и определило ее 

выбор в настоящем исследовании. В представленной работе эксперименты выполняются 

для числа Маха М = 1,43, что близко к локальному числу Маха на верхней поверхности 

трансзвукового профиля. Рассматриваются когерентные структуры не только для случая 

набегающего турбулентного пограничного слоя, проходящего через зону взаимодей-

ствия, но и вариант течения с набегающим ламинарным пограничным слоем, который 

турбулизируется в области взаимодействия. 

Постановка эксперимента 

Эксперименты проводились в малотурбулентной аэродинамической установке Т-325 

ИТПМ СО РАН, уровень пульсаций массового расхода в которой в набегающем потоке 

составляет порядка 0,5 %. Использовались сверхзвуковые сопловые вставки, формиру-

ющие поток с числом Маха М = 1,43 и имеющие байпасные каналы для обеспечения 

запуска установки. На нижнюю сопловую вставку на пилонах устанавливалась модель 

в виде плоской прямоугольной пластины с острым носиком под нулевым углом атаки. 

На верхней сопловой вставке, также на пилонах, размещался генератор ударной волны — 

клиновидное тело, установленное под углом атаки β = 4°. Измерения проводились 

при давлении торможения P0 = 70 кПа, температуре торможения T0 = 290 K и единичном 

числе Рейнольдса Re1 = 10,6∙106.  

Схема исследуемого течения представлена на рис. 1. Рассматривалось два тестовых 

случая. Первый соответствует течению с набегающим ламинарным пограничным слоем. 

Косой скачок уплотнения, индуцируемый клинообразным телом, приводит к возникно-

вению на пластине неблагоприятного градиента давления, что в свою очередь приводит 

к возникновению ламинарного отрывного пузыря, распространяющегося вперед от места 

падения ударной волны. Вследствие образования отрыва происходит вытеснение потока, 

что способствует возникновению веера волн сжатия. Вблизи пересечения падающего 
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Рис. 1. Схема эксперимента. 

1 — модель-пластина, 2 — генератор ударной волны, 3 — координатное устройство, 

4 — падающая ударная волна, 5 — отрывная область, 6 — термоанемометрические датчики, 

7 — отраженная ударная волна, 8 — волна сжатия от присоединения течения, 9 — веер волн сжатия, 

10 — турбулизатор, 11 — турбулентный пограничный слой, 12 — турбулентный пограничный слой 

в следе, 13 — ламинарный пограничный слой, 14 — область ламинарно-пограничного перехода. 
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скачка уплотнения с пластиной имеет место турбулизация пограничного слоя, что приво-

дит к подавлению отрывного течения. В следе за отрывной областью наблюдается нерав-

новесный турбулентный пограничный слой.  

Второй тестовый случай соответствует течению с турбулентным набегающим пог-

раничным слоем, для генерации которого использовался турбулизатор, расположенный 

на расстоянии 30 мм от передней кромки. Турбулизатор представлял собой прямоуголь-

ную ступеньку высотой 0,3 мм, что приблизительно равно местной толщине погранич-

ного слоя. Протяженность ступеньки вдоль потока составляла 1 мм, а в поперечном на-

правлении турбулизатор занимал весь размах модели (200 мм). Поскольку турбулентный 

пограничный слой лучше сопротивляется неблагоприятному градиенту давления, то вли-

яние падающего скачка на вытеснение пограничного слоя вверх по потоку оказалось 

невелико. Но по сравнению с ламинарным случаем вытеснение потока вдоль продольной 

координаты происходит более резко. 

В настоящей работе в качестве основного измерительного метода использовалась 

термоанемометрия. Измерения проводились с помощью восьми ниточных датчиков тер-

моанемометра. Семь из них являлись поверхностными датчиками, изготовленными 

из нити диаметром 5 мкм и длиной примерно 1 мм. Фотография датчиков приведена 

на рис. 2. Четыре датчика располагались последовательно вдоль оси X на расстоянии 

20 мм друг от друга, начиная с координаты 98 мм. По бокам от центрального датчика 

с координатой Х = 158 мм коллинеарно размещались еще 3 датчика с шагом 12 мм вдоль 

трансверсальной координаты Z. Один датчик находился справа от центрального датчика 

и два — слева (в направлении по потоку). Ниточный датчик термоанемометра № 8 рас-

полагался на координатном устройстве, которое изображено на рис. 1. Для уменьшения 

риска обрыва нити он имел увеличенный диаметр нити, составляющий 7,5 мкм, и длину 

около 1,5 мм. Все измерения проводились при одном значении перегрева нити, равном 

1,75 для датчика 8 и 1,65 — для поверхностных датчиков. Координаты расположения 

датчиков приведены в табл. 1. Отметим, что в данной части исследований в качестве Z = 0 

принята ось, проходящая через центр датчиков № 1 – 3 и 5, которая немного не совпадает 

с осью симметрии модели (пластины). Продольное расстояние между поверхностным 
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Рис. 2. Фотография модели с указанием размещения датчиков, а также расстояния 

их расположения от передней кромки модели (а) и схема поверхностного датчика (b). 

b: 1 — нить 5 мкм, 2 — медные электроды, 3 — вставка MACOR. 
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датчиком и датчиком, сканирующим поток, обозначено как δX = Xhw – Xwall (см. рис. 1). 

Датчики подключались к восьмиканальному термоанемометру постоянного сопротив-

ления ТПС-18-8. Все каналы ТПС были настроены так, чтобы отклик на тестовый сигнал 

имел одинаковый вид. При этом постоянная времени была равна 4 мкс для всех каналов. 

Для оцифровки получаемого термоанемометром сигнала использовалась пара аналого-

цифровых преобразователей — АЦП L-card E 20-10 и PicoScope5443D, частота дис-

кретизации была выбрана 1 МГц. Для каждой точки пространства запись имела длину 

1·106 точек. Пересчет напряжения в массовый расход осуществлялся по методике, опи-

санной в работе [37], с использованием тарировочной зависимости, также полученной 

в данной серии экспериментов. 

Поскольку поверхностные датчики имеют вид небольших шероховатостей, важно 

убедиться, что они не приводят к турбулизации течения за собой. Для этого были 

проведены измерения температуры поверхности модели с помощью тепловизора. Резуль-

таты измерения для случая с ламинарным пограничным слоем представлены на рис. 3. 

Поскольку центральная часть пластины была изготовлена из пластика, который обладает 

небольшим коэффициентом теплопроводности, можно утверждать, что наблюдаемые 

поля температуры близки к температуре восстановления. Наиболее значимый (в контек-

сте данной работы) результат тепловизионных измерений заключается в отсутствии 

каких-либо возмущений и следов от поверхностных датчиков, что свидетельствует также 

об отсутствии турбулизации и существенных искажений ламинарного течения за датчи-

ками. 

Для исследования панорамной картины течения были выполнены PIV-измерения. 

Постановка эксперимента подробно описывалась в работе [38]. Засев потока осущест-

влялся частицами DEHS размером порядка 1 мкм с помощью генератора частиц эжектор-

ного типа. Трассеры вводились локально — в центральную область форкамеры перед 

детурбулизирующими сетками аэродинамической трубы. Лазерный луч заводился через 

боковое оптическое окно, расположенное ниже по течению от исследуемой области. 

После чего он разворачивался с помощью призмы в направлении вдоль потока, форми-

руя лазерный нож толщиной 1 мм. Частота генерации лазерных импульсов/съемки изоб-

ражений составляла 15 Гц, межкадровая задержка — 1 мкс. 

Результаты эксперимента 

На рис. 4a и 4b представлены поля 

скорости, полученные методом PIV, со-

ответственно для ламинарного и турбу-

лентного случаев. Отметим, что оси Y 

и X имеют разный масштаб. Сравнение 
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Рис. 3. Термографическая визуализация 

ламинарного пограничного слоя. 

Направление потока справа налево. 

Т аб ли ца  1  

Координаты расположения поверхностных датчиков 

               № датчика 

 Координаты  

1 2 3 4 5 6 7 8 

X, мм 98 118 138 158 158 158 158 Изменялось 

Z, мм 0 0 0 36 18 0 –18 Изменялось 
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полей скорости показывает, что вид отрывных зон зависит от состояния пограничного 

слоя перед зоной взаимодействия. Поскольку ламинарный пограничный слой хуже 

сопротивляется неблагоприятному градиенту давления, то отрыв начинается выше по по-

току, а присоединение течения наблюдается около падающей ударной волны, где проис-

ходит турбулизация течения. При взаимодействии турбулентного пограничного слоя 

с падающим скачком в районе X = 128 мм наблюдается уменьшение наполненности 

профиля скорости, что приводит к вытеснению потока и формированию отрывной удар-

ной волны. Однако в отличие от ламинарного случая стационарный отрывной пузырь 

не образуется вследствие недостаточной величины неблагоприятного градиента давле-

ния. Для турбулентного случая зона взаимодействия имеет меньшую протяженность 

вверх по потоку от точки падения ударной волны, а также характеризуется более резким 

вытеснением потока. Это приводит к формированию более мощного скачка уплотнения 

по сравнению с ламинарным случаем. На рис. 4b можно видеть небольшую область 

с прямым скачком уплотнения, сходную с ножкой Маха (Y  8 мм). При этом наполнен-

ность профиля пограничного слоя в следе для ламинарного случая выше, чем для турбу-

лентного. 

На рис. 5а и 5b соответственно для ламинарного набегающего пограничного слоя 

и турбулентного представлены профили массового расхода, полученные термоанемомет-

рическим методом при различных положениях по оси Х. На рис. 5а профиль для Х = 119 мм 
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Рис. 4. Поля скорости, полученные методом PIV для ламинарного (а) 

и турбулентного (b) случаев. 
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Рис. 5. Профили массового расхода для ламинарного (а) и турбулентного (b) случаев. 

а: X = 119 (1), 138,6 (2), 158, 2 (3);  b: X = 99,5 (1), 119,5 (2), 158,2 (3). 
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соответствует ламинарному участку отрывной зоны перед ударной волной. Хорошо 

видно наличие сдвигового слоя в области Y  1 – 1,8 мм. В области отрывного течения 

Y  0 – 1 мм наблюдается слабое изменение величины массового расхода, что можно 

объяснить невозможностью корректного измерения параметров течения в отрывной об-

ласти однониточным датчиком. Профиль Х = 138,6 мм находится немного ниже по тече-

нию от ударной волны, здесь хорошо виден рост наполненности профиля, что связано 

с турбулизацией течения. PIV-данные подтверждают этот вывод. Сечение Х = 158,2 мм 

расположено в следе за областью взаимодействия и соответствует неравновесному турбу-

лентному пограничному слою. На рис. 5b профили для Х = 99,5 мм и Х = 119,5 мм соот-

ветствуют развитому турбулентному пограничному слою перед областью взаимодействия. 

Профиль Х = 158,2 мм размещается в следе области взаимодействия ударной волны с по-

граничным слоем, за ударной волной. Интересной особенностью является формирование 

точки перегиба около границы пограничного слоя (Y  2,5 мм). На основании данных 

профилей массового расхода, а также профилей скорости, полученных методом PIV, 

были определены интегральные характеристики пограничного слоя в областях располо-

жения поверхностных датчиков. 

На рис. 6 изображены профили пульсаций массового расхода для тех же координат, 

что и в случае профилей массового расхода, представленных на рис. 5. Для ламинарного 

случая (рис. 6а) в координате Х = 119 мм в профиле пульсаций можно видеть два пика 

схожей амплитуды, расположенные в области максимального градиента массового рас-

хода. Первый пик находится около нижней границы сдвигового слоя, второй — у верхней 

границы. Для координаты Х = 138,6 мм, за исключением пристеночной области, уровень 

пульсаций стабильно высокий, более того, для данного профиля наблюдается макси-

мальный измеренный уровень пульсаций (16 %), который превышает значения, получен-

ные для турбулентного пограничного слоя (рис. 6b). Скорее всего, высокий уровень 

пульсаций связан с ламинарно-турбулентным переходом. При перемещении в область 

следа уровень пульсаций немного снижается, но остается высоким, около 14–15 %. 

При Х = 158,2 мм максимум пульсаций расположен на высоте 0,7 мм. Кривые Х = 99,5 мм 

и X = 119,5 мм на рис. 6b соответствуют профилям турбулентного пограничного слоя, 

набегающего на зону взаимодействия. При движении от границы пограничного слоя 

к стенке сначала наблюдается рост пульсаций, который достигает максимума на высоте 
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Рис. 6. Профили пульсаций массового расхода для ламинарного (а) и турбулентного (b) случаев. 

Обозначения см. на рис. 5. 
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порядка 0,6δ. При дальнейшем движении к стенке происходит падение уровня пульсаций 

массового расхода, что не соответствует распределению пульсаций для турбулентного 

пограничного слоя [39]. На полученные результаты, вероятно, оказал влияние ограни-

ченный частотный диапазон датчиков, который привел к недооценке уровня пульсаций 

около стенки. В сечении Х = 158,2 мм максимум пульсаций составляет 14 % и находится 

на высоте  2,3 мм, как раз в области точки перегиба на профиле массового расхода (рис. 5b). 

На рис. 7 представлены графики коэффициента кросс-корреляции, значения кото-

рых получены между поверхностными датчиками, расположенными в разных продоль-

ных сечениях. Номера датчиков, между сигналами которых вычислялась кросс-корреля-

ция, указаны в легенде на графиках. На рис. 7а для случая ламинарного набегающего 

пограничного слоя можно видеть довольно высокий уровень корреляции как между 

парой датчиков 3-6 (X = 138 мм и X = 158 мм), так и между парой 2-6, (X = 118 и X = 158 мм). 

При этом пульсации, фиксируемые датчиками 2 и 6, находятся в противофазе. Большая 

ширина корреляционного пика для пары 2-6 свидетельствует о том, что на данной дис-

танции наибольшая взаимосвязь сигналов наблюдается для более крупных и низкочас-

тотных структур, чем для пары 3-6. Временная задержка положения кросс-корреляци-

онного максимума позволяет оценить скорости распространения возмущения как 270 

и 240 м/с для пар датчиков 2-6 и 3-6 соответственно. Для пары 2-6 следует учитывать, 

что поток проходит через ударную волну и скорость течения значительно меняется. Най-

денные значения скорости согласуются со значением 220 м/с, полученным в работе [39], 

в которой исследовалось развитие возмущений, генерируемых электрическим разрядом, 

для аналогичной постановки эксперимента. На рис. 7b для случая турбулентного набе-

гающего пограничного слоя наблюдаемый уровень корреляции ниже, чем для ламинар-

ного случая — максимум 0,17 для датчиков 3-6 (X = 138 мм и X = 158 мм), и убывает при 

увеличении дистанции между датчиками до 0,03 для пары 1-6 (X = 98 мм и X = 158 мм). 

Фазовые скорости для турбулентного случая оказываются ниже, чем для ламинарного: 

около 220 м/с для пар датчиков 1-6 и 3-6 и около 190 м/с для пары 2-6. При обработке 

сигналов датчиков, разнесенных по трансверсальной координате, была обнаружена сла-

бая корреляция. Незначительные уровни согласованности сигналов наблюдались только 

для наиболее близких датчиков. 

На рис. 8 представлены поля кросс-корреляции между поверхностным и сканирую-

щим в вертикальном направлении датчиками термоанемометра. По оси ординат отложены 
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Рис. 7. Графики поведения коэффициента кросс-корреляции между поверхностными датчиками. 

a — ламинарный набегающий пограничный слой, b — турбулентный набегающий пограничный слой; 

цифрами обозначены номера датчиков. 
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значения вертикальной координаты, нормированной на локальную толщину вытеснения, 

а ось абсцисс отображает временной сдвиг между сигналами, для приведения которого 

в безразмерный вид время умножено на скорость набегающего потока и поделено на ло-

кальное значение толщины вытеснения. Изображение на рис. 8a соответствует случаю 

с ламинарным состоянием набегающего пограничного слоя для поверхностного датчика 6, 

а на рис. 8b, 8с — случаю с турбулентным состоянием набегающего пограничного слоя 

для датчиков 1 и 6 соответственно. 

Сравним корреляции для ламинарного и турбулентного случаев, полученные в об-

ласти турбулентного следа с помощью датчика 6 (рис. 8а и 8с). Для ламинарного набе-

гающего пограничного слоя уровень кросс-корреляций оказывается существенно выше, 

чем для турбулентного, несмотря на бóльшую дистанцию между датчиками — δX/δ*. 

Для обоих случаев максимум корреляций наблюдается около стенки, согласованность 

сигналов присутствует только в области пограничного слоя, что приблизительно равно 

удвоенной толщине вытеснения. В местоположении датчика 1 для турбулентного по-

граничного слоя нестационарные структуры имеют размер около 7,5 толщин вытес-

нения, что немного больше толщины пограничного слоя (в  1,2 раза). В табл. 2 приве-

дены для сопоставления соответствующие значения толщины вытеснения и толщины 

пограничного слоя.  
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Т аб ли ца  2  

Локальные значения толщины вытеснения 

и толщины пограничного слоя  

X, мм 98 118 138 158 

δ* (ламинарный), мм 0,16 0,66 1,3 1,6 

δ (ламинарный), мм 0,6 1,7 2,5 3,2 

δ* (турбулентный), мм 0,26 0,45 1,4 1,5 

δ (турбулентный), мм 1,8 2 2,9 3 
 

Рис. 8. Корреляции (R) в координатах t 

для ламинарного случая при X = 158 мм (а),  

турбулентного случая при X = 98 мм (b) 

и турбулентного случая при X = 158 мм (c). 
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На рис. 9 представлены поля кросс-корреляции между поверхностным и скани-

рующим в трансверсальном направлении датчиками. Данные приведены в области по Y, 

где наблюдался высокий уровень корреляции в широком диапазоне Z. В области турбу-

лентного следа величина корреляции составляет 0,23δ* для ламинарного набегающего 

пограничного слоя (рис. 9а) и 0,26δ*, когда перед зоной взаимодействия пограничный 

слой является турбулентным (рис. 9с). Для турбулентного случая падение согласован-

ности сигнала вдоль оси Z происходит быстрее, чем для ламинарного. Высокий уровень 

корреляций для ламинарного случая наблюдается на расстоянии Z  ±2δ*, а для турбу-

лентного случая — при Z  ±δ*. Для турбулентного случая в набегающем пограничном 

слое основные кросс-корреляции наблюдаются на расстоянии Z  ±6δ*. Учитывая вели-

чину δ* можно утверждать, что абсолютный трансверсальный размер когерентных струк-

тур не изменяется при прохождении области взаимодействия. В настоящей работе изме-

рения согласованности сигналов между датчиками 1 и 8 для случая ламинарного погра-

ничного слоя не производилось, т.к. в работе [40] не было найдено существенного уровня 

согласованности сигнала для данных, полученных в ламинарном пограничном слое.  

Перейдем к рассмотрению когерентности сигналов датчиков. Когерентность между 

сигналами  x  и  y в данном исследовании определялась как 
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где Gxy — кросс-спектральная плотность мощности, Gxx и Gyy — спектральные плотности 

мощности. На рис. 10 представлены спектры когерентности, которые соответствуют 

данным, приведенным на рис. 9 при Z = 0. Хорошо видно, что для турбулентного случая, 

как для набегающего пограничного слоя, так и в следе, основная согласованность сиг-

налов наблюдается до частоты  10 кГц. В ламинарном случае приблизительно в этом 
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Рис. 9. Корреляции (R) в координатах Z, t 

для ламинарного случая при X = 158 мм (а),  

для турбулентного случая при X = 98 мм (b) 

и турбулентного случая при X = 158 мм (c). 
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частотном диапазоне присутствует первый 

пик пульсаций. Указанная частота приблизи-

тельно соответствует характерному масш-

табу  4 см, что близко к размеру области 

взаимодействия. В более высокочастотной 

части для ламинарного случая определя-

ются еще два пика когерентности. Первый 

соответствует частоте 20 кГц, а второй — около 30 кГц. Для турбулентного случая наб-

людается небольшой рост уровня когерентности в частотном диапазоне выше 20 кГц. 

На основании этих данных было решено выделить несколько частотных диапазонов. 

Первый частотный диапазон — < 1 кГц, в нем характерный размер возмущений больше, 

чем длина исследуемой области, что сопоставимо с низкочастотными возмущениями 

набегающего потока. Второй диапазон — 1 – 10 кГц — содержит в себе возмущения с ха-

рактерным размером примерно 4 – 40 мм, которые в основном характеризуют осцилляции 

области взаимодействия. Третий диапазон — 10 – 20 кГц — имеет характерный размер, 

сопоставимый с размерами отрывной зоны, и представляет особый интерес, поскольку 

в этой области наблюдался провал в распределении когерентности. Четвертый диапазон — 

20 – 60 кГц — имеет характерный размер от пары сантиметров до нескольких милли-

метров, что уже сопоставимо с возмущениями, развивающимися в пограничном слое. 

На частотах свыше 60 кГц когерентность сигналов отсутствует. 

На рис. 11 – 13 представлены пространственные распределения интегрального уровня 

когерентности между сигналами поверхностного и ниточного датчиков. Интегральный 

уровень когерентности находился путем усреднения значения когерентности в четырех 

частотных диапазонах, выбранных по спектрам когерентности (см. рис. 10). Необходимо 

помнить, что данные для разных случаев были получены при различных продольных 

дистанциях между поверхностным и ниточным датчиками (δX), что может сказываться 

на абсолютных значениях уровня когерентности. Для возможности сравнения полей, 

полученных в разных сечениях Х, отличающихся характерными масштабами течения, 

данные приводятся в безразмерных координатах Y/δ* и Z/δ*. 

На рис. 11 представлены поля интегральной когерентности, полученные в набегаю-

щем пограничном слое для турбулентного случая (между поверхностным датчиком 1 

и датчиком 8, расположенном на координатном устройстве). Измерения проводились 

при минимальном расстоянии между поверхностным и сканирующим датчиками (δX ≈ 0). 

Для всех диапазонов частот можно выделить некоторое подобие в распределении коге-

рентности, которое заключается в том, что основной максимум согласованности сигна-

лов наблюдается в диапазоне Y = (2 – 2,5)δ*, а около стенки при Y = (0,5 – 1,5)δ* уровень 

когерентности близок к нулю. Из рис. 11а видно, что для первого частотного диапазона, 

за исключением пристеночной области, наблюдается хорошее согласование сигналов 

во всей области измерений. Это хорошо согласуется с предположением, что в данном 

частотном диапазоне превалируют флуктуации набегающего потока, которые должны 

хорошо детектироваться до зоны взаимодействия. С увеличением частоты уровень коге-

рентности уменьшается, и вместе с тем уменьшается высота верхней границы когерентных 
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Рис. 10. Спектры когерентности 

для ламинарного случая при X = 158 мм (1), 

для турбулентного случая при X = 158 мм (2) 

и турбулентного случая при X = 98 мм (3). 
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структур. Так, во втором частотном диапазоне (рис. 11b) уровень когерентности 0,1  

детектируется уже только при Y = 6δ*. Дальнейший рост частоты не приводит к сущест-

венному изменению качественной картины распределения когерентности в простран-

стве, но уровень согласованности сигналов падает. Заметим, что характерная ширина 

когерентных структур в набегающем турбулентном пограничном слое Z  ± 4δ*. 

На рис. 12 показаны поля когерентности для турбулентного случая в области следа 

(данные получены с использованием датчиков 6 и 8). Видно, что при прохождении 

области взаимодействия качественная картина распределения уровня когерентности сог-

ласуется для первых трех частотных диапазонов (рис. 12а – 12с). Более того, для первых 

двух частотных диапазонов хорошо согласуются и абсолютные значения когерентности 

(рис. 12а, 12b). Причиной этого, скорее всего, является доминирование в этом частотном 

диапазоне пульсаций течения, связанных с нестационарностью отрывного скачка уплот-

нения. Основной пик когерентности на рис. 12а – 12с наблюдается на высоте 0,25δ*, 

на рис. 12а, 12b присутствует также второй пик, расположенный на высоте 1,25δ*. Отме-

тим, что в распределении среднеквадратичных пульсаций массового расхода на данных 

высотах не фиксируется существенного изменения в профиле пульсаций. Ширина коге-

рентных структур составляет приблизительно Z  ± 1δ*, что сопоставимо с толщиной 

пограничного слоя. По сравнению с рис. 11 физические размеры когерентных структур 

после прохождения через зону взаимодействия практически не изменились и составляют 

≈ 2,5 мм по высоте и ≈ 3 мм по ширине. Это подтверждают данные, полученные на ос-

нове кросс-корреляционного анализа. Для частотного диапазона 20 – 60 кГц (рис. 12d) 

пика около стенки зафиксировано не было, но присутствует область повышенного согла-

сования сигналов при Y = (0,5 – 1,8)δ*. Это, скорее всего, объясняется тем, что в данном 
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Рис. 11. Поля когерентности (G) для турбулентного случая 

перед отрывной зоной Х = 98 мм (δX = 0) для различных частотных диапазонов. 

а — 0,4 – 0,9 кГц, b — 0,9 – 9,7 кГц, с — 9,7 – 20 кГц, d — 20 – 60 кГц. 
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частотном диапазоне влияние осцилляций отрывной ударной волны незначительно и основ-

ные структуры течения связаны с флуктуациями в турбулентном пограничном слое. 

На рис. 13 представлены поля когерентности для случая ламинарного набегающего 

пограничного слоя, измеренные ниже по потоку от зоны взаимодействия, в турбулентном 

следе (датчики 6 и 8). В данном месторасположении датчиков течение является присо-

единенным и турбулентным. В сравнении с рис. 11 и 12 можно отметить общую законо-

мерность, заключающуюся в уменьшении уровня когерентности при увеличении рас-

сматриваемого частотного диапазона. Сходство проявляется и в абсолютном размере 

структур по Z, который увеличивается до Z  ± 1,4δ*, что соответствует 4,5 мм. 

Рассмотрим рис. 13а, на котором изображено поле когерентности для первого час-

тотного диапазона. Вдоль оси Y наблюдается периодическое изменение уровня когерент-

ности. В целом при удалении от стенки уровень когерентности постепенно уменьшается. 

Поле когерентности для второго частотного диапазона представлено на рис. 13b. Здесь 

также наблюдается периодичность в распределении когерентности по вертикальной оси 

и по сути распределение когерентности схоже с представленным на рис. 13а, но ее уро-

вень убывает быстрее при удалении от стенки и от оси симметрии. Наблюдаемая перио-

дичность в распределении когерентности, вероятнее всего, связана с низкочастотными 

колебаниями крупномасштабных структур — отрывной зоны и волн сжатия. Важным от-

личием данных, полученных в следе для ламинарного случая, по сравнению с турбулент-

ным является существенно более высокий уровень когерентности, обнаруженный в треть-

ем и четвертом частотных диапазонах. Так, в частотном диапазоне 10 – 20 кГц (рис. 13с) 

максимальный уровень когерентности достигает величины, близкой к 0,5, а для диапа-

зона 20 – 60 кГц (рис. 13d) — близкой к 0,1. Характерная ширина структур близка для всех 

частотных диапазонов. 
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Рис. 12. Поля когерентности (G) для турбулентного случая в следе Х = 158 мм (δX = 0,13δ*) 

для различных частотных диапазонов. 

а — 0,4 – 0,9 кГц,  b — 0,9 – 9,7 кГц,  c — 9,7 – 20 кГц,  d — 20 – 60 кГц. 
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Полученные данные демонстрируют, что для ламинарного случая в области взаимо-

действия ударной волны с пограничным слоем характерно возникновение мощных коге-

рентных структур, часть из которых сопоставима с размером пограничного слоя. Полу-

ченные результаты хорошо согласуются с исследованиями [41], где при помощи метода 

искусственных возмущений было обнаружено резкое усиление нестационарных струк-

тур в области взаимодействия для ламинарного набегающего пограничного слоя. 

Выводы 

Исследована область взаимодействия ударной волны с пограничным слоем при числе 

Маха М = 1,43 для двух случаев набегающего пограничного слоя: ламинарного и турбу-

лентного. Выполнены многоканальные измерения поверхностными датчиками совмест-

но со сканирующим ниточным датчиком термоанемометра. Проведен анализ когерент-

ных структур, возникающих в области взаимодействия ударной волны с пограничным 

слоем. 

Для случая ламинарного набегающего пограничного слоя установлена явная взаи-

мосвязь сигналов между поверхностными датчиками по всей длине зоны взаимодей-

ствия, что свидетельствует о существовании мощных когерентных структур в области 

турбулентного следа, связанных с набегающим пограничным слоем. 

Для турбулентного случая обнаружено, что характерный размер когерентных струк-

тур практически не изменяется при прохождении их через зону взаимодействия ударной 

волны с пограничным слоем. Ширина когерентных структур в следе для ламинарного 

и турбулентного случаев оказывается близкой. 
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Рис. 13. Поля когерентности (G) для турбулентного случая в следе Х = 158 мм (δX = 0,13δ*) 

для различных частотных диапазонов. 

а — 0,4 – 0,9 кГц, b — 0,9 – 9,7 кГц, c — 9,7 – 20 кГц, d — 20 – 60 кГц. 
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Анализ спектров когерентности позволил установить, что для случая ламинарного 

набегающего пограничного слоя в области следа когерентные структуры наблюдаются 

в более широком частотном диапазоне. 

Для турбулентного случая основные согласованные пульсации наблюдаются в низ-

кочастотной области (< 10 кГц), характерный масштаб которой равен или больше раз-

мера области взаимодействия. Для ламинарного случая частотный диапазон согласован-

ности сигналов расширяется до частот, характерных для пограничного слоя. 

В целом можно сделать вывод, что при прохождении области взаимодействия 

масштаб структур сохраняется, но происходит изменение их спектрального состава, 

которое заключается в уменьшении частотного диапазона согласованных пульсаций. 

На основании этого область взаимодействия можно рассматривать как низкочастотный 

фильтр.  

В то же время в случае набегающего ламинарного пограничного слоя в турбулент-

ном следе присутствуют и более высокочастотные когерентные структуры. Вероятной 

причиной этого является существенное усиление возмущений в области взаимодействия, 

приводящее к турбулизации течения.  

Полученные данные согласуются с результатами исследования, выполненного с ис-

пользованием методики искусственных возмущений [41]. Таким образом, можно утверж-

дать, что нестационарные структуры в турбулентном следе для ламинарного набегаю-

щего пограничного слоя являются более детерминированными, чем для случая турбу-

лентного набегающего пограничного слоя. 
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