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Проведены экспериментальные исследования воздействия слабых ударных волн на течение в погранич-
ном слое затупленной плоской пластины, установленной вдоль потока, для разных углов скольжения передней 
кромки при числе Маха 2. Ударные волны в набегающем потоке в виде N-волны генерировались двумерной 
неровностью размерами 150×7×0,13 мм на боковой стенке аэродинамической трубы Т-325. Подтверждено, что 
при падении N-волны на переднюю кромку пластины с нулевым углом скольжения в пограничном слое наб-
людается порождение продольных вихрей, сопровождающееся повышением уровня пульсаций и изменением 
спектрального состава возмущений. Термоанемометрические данные показали, что при изменении угла 
скольжения передней кромки от 0 до 25 градусов под воздействием падающей «догоняющей» слабой ударной 
волны происходит уширение вихря в сверхзвуковом пограничном слое. 
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Введение 

Процесс ламинарно-турбулентного перехода в сверхзвуковых пограничных слоях 
существенно зависит от уровня возмущений набегающего потока [1]. Одним из основ-
ных источников возмущений в сверхзвуковых аэродинамических трубах является тур-
булентный пограничный слой, излучающий акустические пульсации в свободный 
поток [2−5]. В аэродинамических трубах помимо акустических пульсаций на обтекание 
модели могут воздействовать квазистационарные возмущения в виде слабых ударных 
волн, генерируемые неровностями стенок рабочей части трубы и сопловых вставок. 

В экспериментах [6] были выявлены аномально высокие уровни пульсаций массо-
вого расхода в сверхзвуковом пограничном слое треугольного крыла. Для плоских моделей 
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был проведен ряд экспериментальных [7−13] и численных исследований [14−16] влия-
ния слабых ударных волн на течение в сверхзвуковых пограничных слоях. Эксперимен-
тальные работы [7−10] показали, что волна Маха возбуждает продольный след, распро-
страняющийся в пограничном слое вдоль набегающего потока. В этом следе среднее 
течение имеет области сильного искажения и пульсации значительно большей амплиту-
ды по сравнению с невозмущенным пограничным слоем. Измерения показали, что сла-
бая ударная волна вызывает как уменьшение, так и увеличение толщины сдвигового 
слоя на поверхности модели [10]. Численные исследования [14−16] влияния слабых 
ударных волн на течение в пограничном слое на моделях пластин подтверждают 
и дополняют картину явления. В работе [15] были выявлены локальные точки перегиба 
в профиле скорости, что может приводить к возникновению коротковолновой (высоко-
частотной) неустойчивости и, как следствие, раннему ламинарно-турбулентному пере-
ходу. Авторы [16] получили, что возмущение, индуцированное в пограничном слое зад-
ним фронтом N-волны, не влияет на начало перехода, но сдвигает нелинейную стадию 
развития первой моды вниз по потоку, в то время как возмущение от переднего фронта  
N-волны смещает всю зону перехода вверх по потоку. 

В экспериментальных исследованиях [17] было показано, что при сверхзвуковых 
скоростях набегающего потока на моделях треугольных крыльев падающая на перед-
нюю кромку слабая ударная волна, аналогично случаю плоской пластины, возбуждает 
продольный след, распространяющийся в пограничном слое вдоль набегающего потока. 
В работах [8, 12, 18] было обнаружено влияние N-волны на ламинарно-турбулентный 
переход на линии растекания. Авторами [8, 12] при числе Маха М = 2,5 на модели сколь-
зящего цилиндра было выявлено, что падение пары слабых ударных волн приводит 
к значительному уменьшению числа Рейнольдса перехода течения на линии растекания. 
В работе [18] на модели треугольного крыла при гиперзвуковых скоростях набегающего 
потока при падении N-волны на скользящую переднюю кромку также было обнаружено 
её влияние на ламинарно-турбулентный переход течения на линии растекания. Отметим, 
что в указанных работах изучалось воздействие слабых ударных волн, падающих на 
скользящую переднюю кромку под большим углом, т.е. «навстречу» модели. Фундамен-
тальный и практический интерес вызывает случай падающей слабой ударной волны на 
скользящую переднюю кромку под малым углом, когда волна «догоняет» модель. На прак-
тике такая конфигурация может реализовываться, например, при падении волны от не-
ровности на фюзеляже летательного аппарата на крыло со сверхзвуковой передней 
кромкой. В настоящей работе приводятся результаты экспериментальных исследований 
влияния падающей «догоняющей» слабой ударной волны на скользящую затупленную 
переднюю кромку плоской пластины на течение в пограничном слое при различных углах 
скольжения передней кромки. 

Постановка экспериментов 

Эксперименты выполнены в сверхзвуковой малотурбулентной аэродинамической 
трубе Т-325 ИТПМ СО РАН при числе Маха M = 2 и единичном числе Рейнольдса 
Re1 = (8 ± 0,1) ⋅ 106 м−1. Для экспериментов был разработан и изготовлен механизм пово-
рота модели, позволяющий изменять угол скольжения передней кромки модели непо-
средственно в ходе эксперимента. Модель представляла собой плоскую пластину 
с радиусом притупления передней кромки  r = 2,5 мм. 

Для введения в поток пары слабых ударных волн использовалась «двумерная» неров-
ность, которая устанавливалась вертикально на боковой стенке рабочей части трубы. 
Её размеры были следующими: длина (поперек потока) ≈ 150 мм, ширина (по потоку) 
7 мм и толщина 0,13 мм. Схема экспериментов приведена на рис. 1, где P1 и P2 ⎯ два 
фронта слабых ударных волн, L ⎯ расстояние от неровности до передней кромки пла-
стины, 2D ⎯ элемент неровности. Расстояние L = 122,5 мм выбиралось таким образом, 
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чтобы оба фронта слабых ударных волн от элемента неровности попадали на переднюю 
кромку пластины для всех углов скольжения. Начало координат z = 0 соответствовало 
центральной линии по ширине рабочей части. Координата x = 0 связана с передней 
кромкой модели при угле скольжения χ = 0°. Для измерения пульсаций потока и средне-
го течения использовался ниточный датчик термоанемометра постоянного сопротивле-
ния [11, 12]. Измерения характеристик слабых ударных волн проводились при 
x = −15 мм (поперек набегающего потока, перед моделью), а в областях влияния слабых 
ударных волн ⎯ по сечениям z, при фиксированном значении координаты x = 80 мм (в 
пограничном слое модели). Отметим, что при измерениях в пограничном слое датчик 
термоанемометра перемещался только по координате z, в соответствии с описанной сис-
темой отсчета. При изменении угла скольжения модели изменялось фактическое рас-
стояние датчика до передней кромки. Более подробно методика экспериментов и обра-
ботка экспериментальных данных описаны в работах [10, 19]. 

Результаты и их анализ 

В эксперименте выполнены измерения характеристик возмущенного набегающего 
потока перед передней кромкой модели на расстоянии x = − 15 мм (при χ = 0°). На рис. 2a 
показаны распределения среднеквадратичных пульсаций <m'> и нормированного на сво-
бодный поток среднего массового расхода ρU в зависимости от поперечной координаты z. 
В набегающем потоке перед моделью регистрируется возмущение в виде N-волны, 

 
 

Рис. 1. Схема экспериментов в сверхзвуковой 
аэродинамической трубе Т-325. 

 
 

Рис. 2. Распределения среднего массового расхода (1) и среднеквадратичных пульсаций (2) 
в набегающем потоке при x = −15 мм (а) и в пограничном слое модели при x = 80 мм, χ = 0° (b). 
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порожденное наклейкой на боковой стенке рабочей части аэродинамической трубы. Об-
ласть z  > −18 мм соответствует невозмущенному набегающему потоку. При z = −19 ÷ −21 мм 
наблюдается значительный поперечный градиент среднего течения, который сопровож-
дается скачком в распределении пульсаций <m'>. Эта область соответствует волне P1. 
В области z = −21 ÷ −33 мм наблюдается снижение среднего массового расхода, проис-
ходящее неравномерно: в области z = −27 ÷ −29 мм регистрируется участок с постоян-
ным средним массовым расходом, который сопровождается изменением уровня пульса-
ций. Резкое изменение среднего течения при z = −33 ÷ −36 мм, сопровождаемое скачком 
в распределении уровня пульсаций потока, соответствует волне P2. Отметим, что датчик 
термоанемометра при измерениях располагался параллельно плоскости модели, поэтому 
фронты волн P1 и P2 имеют сглаженный вид. Расстояние между волнами P1 и P2 в нап-
равлении оси z составляет приблизительно 15 мм. 

На рис. 2b представлены распределения среднеквадратичных пульсаций и среднего 
массового расхода в пограничном слое пластины при x = 80 мм. Ширина возмущенной 
области составляет около 17 мм от z ≈ −27 мм до z ≈ −10 мм. Левый пик в распределении 
пульсаций массового расхода (z ≈ -27 мм) порождается слабой ударной волной P2, его 
уровень достигает приблизительно 5 % и сопровождается резким изменением среднего 
массового расхода. Второй пик (z ≈ −20 мм) амплитудой порядка 3,5 %, также сопрово-
ждаемый изменением среднего течения, можно объяснить неоднородностью среднего 
течения в набегающем потоке перед моделью (рис. 2a). С волной P1 связана неоднород-
ность в распределении среднего течения при z = −8 ÷ −15 мм, уровень пульсаций в этом 
диапазоне составляет 3 %. 

На рис. 3 представлены амплитудно-частотные спектры пульсаций в пограничном 
слое для различных значений координаты z в области влияния слабых ударных волн P1 
(при z = −9,4 мм и z = −10,9 мм) и P2 (при z = −26,6 мм и z = −28 мм) и в невозмущенной 
части пограничного слоя (при z = −2,2 мм). В области влияния внешней волны P1 на-
блюдается повышенный уровень возмущений относительно пульсаций в невозмущен-
ном пограничном слое в высокочастотной части спектра (f  > 5 кГц). В области влияния 
слабой ударной волны P2 наблюдается увеличение амплитуды гармоник на всех частотах 
до 100 кГц. Возможными объяснениями изменения спектрального состава возмущений 

 
 

Рис. 3. Амплитудно-частотные спектры пульсаций 
массового расхода при χ = 0°. 

z = −2,2 (1), −9,4 (2), −10,9 (3), −26,6 (4), −28 (5) мм. 
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могут быть следующие: падающая слабая ударная волна индуцирует в пограничном слое 
искажение среднего течения, что приводит к изменению диапазона частот волн неустой-
чивости. Кроме того, заполнение высокочастотной части спектра может быть объяснено 
и нелинейными процессами взаимодействия возмущений. Расчеты [15, 16] подтвержда-
ют эти предположения. В [15] отмечалось, что в следе от падающей слабой ударной 
волны имеются точки локальных перегибов в профиле скорости, что может привести 
к возникновению коротковолновой (высокочастотной) неустойчивости. В работе [16] 
было обнаружено, что в индуцированном N–волной следе нелинейный распад естест-
венных возмущений наблюдается раньше, чем в невозмущенном пограничном слое. 
В целом характер распределений возмущений поперек пограничного слоя при χ = 0°, 
вызванных влиянием N–волны, согласуется с предыдущими экспериментальными резуль-
татами, полученными в работах [9, 10]. 

В случае угла скольжения передней кромки χ = 5° (рис. 4a) в распределениях уров-
ня пульсаций массового расхода имеются области повышенных значений амплитуды 
при z ≈ −23 мм и z ≈ −15 мм, которые связаны с воздействием слабой ударной волны P2 
и возмущением между ударными волнами соответственно (см. рис. 2a). Их воздействие 
на переднюю кромку сопровождается изменением среднего течения в пограничном слое. 
Область влияния волны P1 ожидалась приблизительно при z ≈ 0 мм, но измерений про-
ведено не было. 

Для угла скольжения передней кромки χ = 15° (рис. 4b) возмущения, порожденные 
падением волны P2, регистрируются при z ≈ −13 мм, а падением волны P1 ⎯ при z ≈ 5 мм. 
При χ = 20° (рис. 4c) значению z ≈ −8 мм соответствуют возмущения, генерируемые 

 
 

Рис. 4. Распределения среднего массового расхода (1) и среднеквадратичных пульсаций (2) 
в пограничном слое модели при М = 2,  x = 80 мм, χ = 5° (a),  15° (b),  20° (c),  25° (d). 
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слабой ударной волной P2, а z ≈ 11 мм ⎯ волной P1. Для χ = 25° (рис. 4d) возмущения, 
генерируемые задним фронтом слабой ударной волны P2, зафиксированы при z ≈ −3 мм. 
В распределениях амплитуды пульсаций массового расхода не наблюдается явных пиков 
в ожидаемой области влияния фронта слабой ударной волны P1. Однако в поперечном 
распределении среднего массового расхода наблюдаются изменения среднего течения, 
характеризующие влияние N-волны. При увеличении угла скольжения передней кромки 
возмущенная N-волной область течения в пограничном слое увеличивается и смещается 
в положительном направлении координаты z. Отметим, что зарегистрированные место-
положения порожденных возмущений в пограничном слое согласуются с предваритель-
ными оценками координат z для областей попадания слабых ударных волн от двумерной 
неровности на переднюю кромку модели. 

При изменении угла скольжения передней кромки от 0 до 25 градусов, т.е. при 
уменьшении угла между падающей слабой ударной волной и передней кромкой пласти-
ны под воздействием падающей «догоняющей» слабой ударной волны обнаружено уши-
рение вихря в сверхзвуковом пограничном слое. Ширина вихря, порождаемого задним 
фронтом N-волны, изменяется от 2 ± 0,5 мм до 3,5 ± 0,5 мм, а вихря, порождаемого пе-
редним фронтом N-волны, ⎯ от 2 ± 0,5 мм до 4,5 ± 0,5 мм. Однако для проверки этих 
данных необходимо выполнить пневмометрическое исследование на поверхности пло-
ской пластины с изменяемым углом скольжения передней кромки модели. 

Заключение 

В условиях введения пары слабых ударных волн в виде N-волны в набегающий по-
ток аэродинамической трубы Т-325 проведено экспериментальное исследование их воз-
действия на течение в пограничном слое затупленной плоской пластины для разных уг-
лов скольжения передней кромки при числе Маха 2. 

Измерения в пограничном слое плоской затупленной пластины, установленной 
вдоль потока, с нулевым углом скольжения передней кромки подтвердили, что при па-
дении пары слабых ударных волн на переднюю кромку пластины в пограничном слое 
наблюдается порождение пары продольных вихрей, сопровождающееся повышением 
уровня пульсаций и изменением спектрального состава возмущений. Эти данные согла-
суются с экспериментальными результатами [9, 10], полученными при числе Маха 2,5. 

При изменении угла скольжения передней кромки от 0 до 25 градусов обнаружено 
уширение вихря в сверхзвуковом пограничном слое под воздействием падающей «дого-
няющей» слабой ударной волны. Ширина вихря, порождаемого задним фронтом N-волны, 
изменялась от 2 ± 0,5 мм до 3,5 ± 0,5 мм, а вихря, порождаемого передним фронтом N-
волны, ⎯ от 2 ± 0,5 мм до 4,5 ± 0,5 мм. 
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