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С использованием прямого численного моделирования рассмотрена задача взаимодействия волны
Маха с пограничным слоем на плоской пластине, обтекаемой сверхзвуковым потоком совершенно-
го газа при числе Маха М = 2.5. Исследовано влияние интенсивности падающей волны Маха на ла-
минарно-турбулентный переход. Показано, что падение волны Маха с амплитудой 5%, моделирую-
щей относительную толщину неровности на боковой стенке аэродинамической трубы, на пограничный
слой приводит к образованию турбулентного клина в пограничном слое на плоской пластине.
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ВВЕДЕНИЕ
Ламинарно-турбулентный переход (ЛТП) спо-

собствует существенному увеличению аэродина-
мического нагревания и сопротивления летатель-
ных аппаратов при больших скоростях полета, а
также сильно влияет на эффективность работы его
двигательной установки и управляющих поверхно-
стей. Для предсказания и управления ЛТП необ-
ходимо выявить и исследовать основные физиче-
ские механизмы данного процесса [1, 2]. В случае
низкого уровня возмущений в набегающем пото-
ке, характерном для условий полета в атмосфере,
ЛТП включает в себя три основные стадии: вос-
приимчивость к внешним возмущениям, рост не-
устойчивых мод (таких как первая и вторая моды
Мэка, поперечная неустойчивость, вихри Гертле-
ра) и нелинейный распад этих мод, приводящий к
полностью турбулентному пограничному слою.

Исследование возникновения турбулентности
в сжимаемых пограничных слоях необходимо для
развития перспективной высокоскоростной авиа-
ционной техники. Для предсказания и анализа теп-
ловых потоков на поверхности сверхзвуковых ле-
тательных аппаратов требуется определять поло-
жение ЛТП в пограничном слое, приводящего к
значительному увеличению аэродинамического со-
противления и нагрева. В работе [3] показано, что
сценарий ламинарно-турбулентного перехода в по-
граничных слоях существенно зависит от уровня
возмущений в набегающем потоке. Кроме этого,
в сверхзвуковых аэродинамических трубах имеются
акустические пульсации в рабочей части [4‒6], обу-
словленные турбулентностью пограничного слоя
на стенках сопла и рабочей части, а также нали-

чием различных неровностей на их поверхности.
Зачастую ламинарно-турбулентный переход на
гладких моделях сопровождается появлением так
называемых турбулентных клиньев [7], приводя-
щих к более раннему ЛТП. Оценки показывают, что
увеличение протяженности участка турбулентного
обтекания с 20 до 80% длины высокоскоростного
летательного аппарата может уменьшить полезную
нагрузку в два раза за счет увеличения системы теп-
лозащиты. Причина возникновения турбулентных
клиньев может быть различной. В данной работе
рассмотрен один из возможных механизмов их об-
разования в сверхзвуковом пограничном слое на
плоской пластине, обусловленный слабой вол-
ной Маха, генерируемой неровностью на боко-
вой стенке аэродинамической трубы [8].

Целостный расчет ЛТП, включая все стадии,
возможен только на основе прямого численного
моделирования [9‒11], при котором полные неста-
ционарные трехмерные уравнения Навье‒Стокса
решаются без каких-либо ограничений на сред-
нее невозмущенное ламинарное течение и ам-
плитуды возмущений. В отличие от физического
эксперимента, прямое численное моделирование
позволяет получить полную информацию о поле
возмущений в трехмерном пространстве, что дает
возможность детально исследовать различные ме-
ханизмы ЛТП. Современные расчетные методы с
эффективным распараллеливанием и быстрое раз-
витие многопроцессорных супер-ЭВМ позволя-
ют проводить вычислительные эксперименты для
пограничных слоев на простых конфигурациях,
таких как плоская пластина и конус под нулевым
углом атаки. Дальнейший прогресс в развитии су-
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пер-ЭВМ позволит исследовать обтекание более
сложных и реальных конфигураций гиперзвуко-
вых летательных аппаратов.

В настоящей работе на основе результатов пря-
мого численного моделирования [12] исследуется
влияние следа, индуцированного N-волной, на
ламинарно-турбулентный переход, вызванный
нарастанием и нелинейным распадом первой мо-
ды на острой пластине. Первая мода искусствен-
но возбуждается в пограничном слое с помощью
периодического вдува‒отсоса газа через узкий уча-
сток обтекаемой поверхности. Основные пара-
метры набегающего потока и пластины соответ-
ствуют эксперименту [13].

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
И ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ

Основными источниками возмущений в сверх-
звуковых аэродинамических трубах являются тур-
булентный пограничный слой и неровности на
стенках сопла и рабочей части [14]. Неровности
приводят к образованию слабых ударных волн
(волн Маха), проникающих в ядро потока. Эти вол-
ны, взаимодействуя с передними кромками моде-
ли, возбуждают возмущения в пограничном слое,
которые могут существенно влиять на локальные
тепловые потоки, коэффициент вязкого трения и
положение ЛТП. В работах [13, 15, 16] исследован
данный тип возмущений в аэродинамической
трубе Т-325 Института теоретической и приклад-
ной механики СО РАН при числе Маха 2.5. Источ-
ником возмущения являлась двумерная неровность
(тонкая лента), расположенная на боковой поверх-
ности рабочей части аэродинамической трубы. Как
правило, высота неровностей была много меньше
толщины турбулентного пограничного слоя на
стенке трубы. Тем не менее волны Маха пронизы-
вали пограничный слой и распространялись в ядро
потока, формируя N-волну, интенсивность кото-
рой в несколько раз превосходила уровень есте-
ственных (фоновых) возмущений. В результате вза-
имодействия N-волны с передней кромкой модели
тонкого треугольного крыла [15, 16] или пластины
[13] в ламинарном пограничном слое возникали ин-
тенсивные возмущения массового расхода в низко-
частотной части спектра. Их среднеквадратич-
ный уровень составлял 2.5% на пластине с острой
передней кромкой и увеличивался до 10% на пла-
стине с притупленной кромкой.

Постановка задачи настоящей работы соответ-
ствовала эксперименту в сверхзвуковой малотурбу-
лентной аэродинамической трубе Т-325 ИТПМ
[13]. Схематично на рис. 1 показана общая кон-
фигурация течения газа в рабочей части данной
установки. Для генерации волны Маха на боковой
стенке наклеивалась изолента (неровность) толщи-
ной 0.2 мм, шириной 20 мм и длиной около 150 мм.
График под схемой иллюстрирует характер пове-
дения давления от N-волны вдоль тонкой синей ли-

нии. Возмущение в пограничном слое, вызванное
взаимодействием волны Маха с передней кромкой
пластины, распространяется по потоку и по потоку
в пограничном слое. Синяя прямая соответствует
N-волне. Тонкие вертикальные прямые обознача-
ют начало и конец плоской пластины, расположен-
ной в рабочей части экспериментальной установки.

Численное решение задачи осуществлялось в
два этапа. На первом этапе рассчитывалось ста-
ционарное поле течения при взаимодействии с
волной Маха, генерируемой неровностью на боко-
вой стенке аэродинамической трубы, и сверхзву-
кового пограничного слоя на плоской пластине
[13]. Полная расчетная сетка на данном этапе со-
стояла из 61 млн узлов. Стационарное решение
полных уравнений Навье‒Стокса для модели со-
вершенного газа получалось методом установле-
ния по времени с высокой степенью точности. На
втором этапе расчетов полученное стационарное
решение использовалось в качестве начального
условия для решения краевой задачи с нестацио-
нарными возмущениями в виде вдува‒отсоса,
возбуждающими наиболее неустойчивую моду.
Применение такого подхода позволяет получить
полную картину развития малых возмущений,
включая все основные стадии ламинарно-турбу-
лентного перехода (линейную и нелинейную).

Основные определяющие параметры задачи
соответствовали эксперименту [13]: число Маха
набегающего потока М = 2.5, число Рейнольдса

 (вычисленное по длине пластины L =
= 1 м), температура торможения потока ‒ 293 К.
В эксперименте для генерации волны Маха на бо-
ковой стенке наклеивалась изолента толщиной
0.2 мм, шириной 20 мм и длиной около 150 мм на
расстоянии x* = −231 мм против потока от передней
кромки пластины (координата x* = 0 соответство-
вала передней кромке плоской пластины). Для ма-
тематического моделирования неровности исполь-
зована эквивалентная модель [18], основанная

6Re 5 10= ×

Рис. 1. Схема взаимодействия N-волны, возбуждае-
мой двумерной неровностью на боковой стенке аэро-
динамической трубы (вид сверху).
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ЕГОРОВ и др.

на формуле Аккерета. При численном решении за-
дачи рассмотрены два случая, моделирующие не-
ровность толщиной 0.2 мм (амплитуда  = 1%) и
1 мм (  = 5%).

Для сокращения вычислительных затрат рас-
четы на втором этапе выполнялись в пристенной
подобласти. На рис. 2 показана расчетная сетка в
этой подобласти.

Пристенная область на втором этапе расчетов
содержала 33 млн узлов для случая волн Маха с ам-
плитудой  = 1%, 45 миллионов узлов для  = 5%.
На данном этапе расчета на поверхности пласти-
ны задавались нестационарные возмущения в ви-
де вдува‒отсоса в окрестности передней кромки
пластины с параметрами, соответствующими наи-
более неустойчивой волне Толлмина–Шлихтинга.

ε
ε

ε ε

Их значения выбраны на основе линейной тео-
рии устойчивости [19]. В безразмерном виде зна-
чения этих параметров  

, а генератор возмущений располо-
жен на отрезке пластины [x1, x2]

Координата центральной линии генератора
 находилась в точке потери устойчи-

вости. Нормальная составляющая вектора скоро-
сти на поверхности пластины при  зада-
валась в виде

где
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,  ‒ амплитуда. В настоящей работе
.

В окрестности выходного сечения (по x) расчет-
ной области, а также в окрестностях боковых сече-

0 02 /T = π ω ( )A t
3

0 10−ε =

ний (по z) использованы достаточно крупные ячей-
ки (рис. 2). Это сделано для того, чтобы возмущения
зависимых переменных задачи, обусловленные не-
устойчивостью и турбулентностью, были полно-
стью погашены.

Моделирование проводилось с помощью чис-
ленного решения нестационарных уравнений На-
вье‒Стокса в трехмерной постановке для модели
совершенного газа. При обезразмеривании урав-
нений Навье‒Стокса декартовы координаты от-
несены к характерному линейному размеру L = 1 м,
время ‒ к характерному времени L/ , компонен-
ты вектора скорости ‒ к модулю вектора скорости
набегающего потока , давление ‒ к удвоенному
скоростному напору набегающего потока, осталь-
ные газодинамические переменные ‒ к их значе-
ниям в набегающем потоке.

На первом этапе численного решения задачи
использована монотонная разностная схема [12],
на втором ‒ гибридная разностная схема [20] с
параметром . При аппроксимации конвек-
тивной составляющей векторов потоков в полуце-
лых узлах использована схема WENO (Weighted Es-
sentially Non-Oscillatory scheme [21]) третьего поряд-
ка точности. При аппроксимации диффузионной
составляющей векторов потоков на грани элемен-
тарной ячейки применялась разностная схема ти-
па центральных разностей второго порядка точно-
сти. В результате аппроксимации дифференциаль-
ных уравнений Навье‒Стокса с помощью неявного
по времени метода получалась система нелинейных

V∞

V∞

0 0.4Φ =

Рис. 2. Расчетная сетка в двух сечениях (в продольном
и поперечном направлениях) на втором этапе расчетов.
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алгебраических уравнений. Для решения этих урав-
нений использовался модифицированный метод
Ньютона‒Рафсона. Более подробно численный
метод решения полных уравнений Навье–Стокса
на многопроцессорной супер-ЭВМ кластерного
типа представлен в [12], а детальная верификация
разработанных методов и программ ‒ в [22].

РЕЗУЛЬТАТЫ ЧИСЛЕННОГО 
МОДЕЛИРОВАНИЯ

След от взаимодействия волны Маха с перед-
ней кромкой пластины [18] распространяется
вниз по потоку, образуя пару вихрей внутри по-
граничного слоя. Возмущение продольной ком-
поненты вектора скорости (разность между стаци-
онарными решениями с волной и без волны Маха)
в сечениях x* = 0.06 и 0.15 м для  = 1% и  = 5%
показано на рис. 3. Эти данные иллюстрируют
поведение продольной компоненты вектора
скорости в пограничном слое при наличии вол-
ны Маха различной интенсивности. Взаимодей-
ствие переднего фронта волны Маха с передней
кромкой пластины приводит к образованию
вихря, находящегося при z* ≈ 0.0122 м, а заднего
фронта – при z* ≈ –0.0022 м. Для случая волны
Маха с амплитудой  = 5% геометрические раз-
меры и интенсивность следа значительно боль-
ше (рис. 3), чем при  = 1%.

Параметры контролируемых нестационарных
возмущений (волн Толлмина‒Шлихтинга) выбра-
ны таким образом [19], чтобы ламинарно-турбу-
лентный переход находился примерно в средней
части пластины. При низком уровне внешних воз-
мущений ЛТП в пограничном слое на аэродина-
мически гладкой поверхности развивается по так
называемому модальному сценарию: внешние воз-
мущения возбуждают моды пограничного слоя с
малыми начальными амплитудами (стадия воспри-
имчивости); неустойчивые моды экспоненциально
растут по потоку в соответствии с линейной теори-
ей устойчивости (линейная стадия развития не-
устойчивости); когда амплитуда возмущения до-
стигает порогового уровня, начинается его нели-
нейный распад, который связывается с началом
ЛТП (сечение ). В окрестности сечения , как
правило, рождаются турбулентные пятна. Развива-
ясь по потоку, пятна растут и сливаются друг с дру-
гом. Этот процесс заканчивается в сечении ,
с этого момента течение всюду является турбулент-
ным. В инженерной практике участок xt ≤ x ≤ xT на-
зывается областью ЛТП.

Временные пульсации продольной компоненты
вектора скорости (разность между стационарным
решением без волны Толлмина‒Шлихтинга и
мгновенным нестационарным решением с вол-
ной Толлмина‒Шлихтинга) показаны на рис. 4 в
сечениях x* = 0.06, 0.15 м для  = 0, 1, 5%. При
x* = 0.06 м возмущения в пограничном слое соот-
ветствуют линейному росту. При x* = 0.15 м ха-

ε ε

ε

ε

tx tx

Tx x=

ε

рактер возмущений становится существенно не-
линейным.

Для иллюстрации течения в пограничном слое
на рис. 5 показаны вихревые структуры в погранич-
ном слое [23] для случая отсутствия волны Маха
(рис. 5а), при наличии волны Маха с амплитудой

 = 1% (рис. 5б) и волны Маха с  = 5% (рис. 5в).
Согласно этим данным, наличие волны Маха с ам-
плитудой  = 5% приводит к образованию хорошо
различимого турбулентного клина. Анализ расчет-
ных данных для волны Маха с  = 1% показал, что в
этом случае существенного отличия в характере по-
ведения ламинарно-турбулентного перехода от си-
туации с  = 0 не наблюдается. В окрестности взаи-
модействия переднего фронта волны Маха с кром-
кой пластины (z*  0.0122 м) находится вершина
турбулентного клина, тогда как в окрестности взаи-
модействия заднего фронта волны Маха с кромкой
пластины (z*  –0.0022 м) пульсации, наоборот,
слегка затухают.

ε ε

ε

ε

ε

≈

≈

Рис. 3. Поля возмущения продольной компоненты
вектора скорости для стационарного решения с вол-
ной и без волны Маха в сечениях: (а), (б) ‒ x* = 0.06 м,

 = 1%; (в), (г) ‒ 0.15 м, 5%.
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Рис. 4. Временные пульсации продольной компонен-
ты вектора скорости с контролируемыми возмущени-
ями в сечениях: (а)‒(в) ‒ x* = 0.06 м, (г)‒(е) ‒ 0.15;
(а), (г) ‒  = 0%; (б), (д) ‒ 1; (в), (е) ‒ 5.
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Рис. 5. Изоповерхности Q-критерия, раскрашенные
значением продольной компоненты вектора скоро-
сти: (а)‒(в) ‒ Q = 100, (г)‒(е) ‒ 1000; (а), (г) ‒  = 0%;
(б), (д) ‒ 1; (в), (е) ‒ 5; вид сверху.
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Амплитудно-частотные характеристики (спек-
тры пульсаций) продольной компоненты вектора
скорости в сечении x* = 0.152 м, у* = 0.001 м для  =
= 0, 1, 5% показаны на рис. 6.

Согласно этим данным, для случая волны Ма-
ха с амплитудой  = 5% (рис. 6в) спектры расши-
ряются в окрестности переднего фронта волны Ма-
ха и сужаются в окрестности ее заднего фронта.
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На рис. 7 показано максимальное по нормали к
стенке значение амплитуды фундаментальной мо-
ды пульсаций продольной компоненты вектора
скорости для различных значений . Согласно этимε

данным, пульсации продольной компоненты век-
тора скорости существенно увеличиваются в
окрестности переднего фронта волны.

Мгновенный продольный вектор завихрен-
ности в сечении x* = 0.2 м для различных значе-
ний  показан на рис. 8. В этом сечении имеет
место нелинейный режим ЛТП. В окрестности
переднего фронта волны Маха вихревая структу-

ε

Рис. 6. Амплитудно-частотные характеристики
(спектры пульсаций) продольной компоненты векто-
ра скорости в сечении x* = 0.152 м, у* = 0.001 м: (а) ‒

 = 0%, (б) ‒ 1, (в) ‒ 5.
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Рис. 7. Максимальные по нормали к стенке значения
амплитуды фундаментальной моды пульсации про-
дольной компоненты вектора скорости: (а) ‒  = 0%,
(б) ‒ 1, (в) ‒ 5.
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ε Рис. 8. Мгновенные значения продольной компонен-
ты вектора завихренности: (а) ‒  = 0%, (б) ‒ 1, (в) ‒ 5.
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ра усложняется, вертикальный масштаб вихре-
вых структур увеличивается примерно в два раза.
Данные рис. 8 иллюстрируют также то, что ин-
тенсивность продольного вектора завихренно-
сти в окрестности переднего фронта волны Маха
существенно больше, чем в окрестности ее зад-
него фронта.

В качестве примера поведения зависимых пе-
ременных задачи на рис. 9 показана осредненная
по времени безразмерная температура в сечении
х* = 0.224 м, соответствующем неравновесному тур-
булентному состоянию пограничного слоя. Осред-
нение по времени выполнено по примерно пяти
периодам  работы генератора вынужденных воз-
буждений волн Толлмина‒Шлихтинга. Согласно
данным рис. 9, 10, в неравновесном турбулентном
пограничном слое имеет место полосчатая вихре-
вая структура течения. При наличии в поле тече-
ния волны Маха с амплитудой  = 5% в окрестно-
сти переднего фронта полосчатая структура раз-
мывается (рис. 9в).

Анализ осредненного по времени значения ко-
эффициента трения, представленного на рис. 10,
свидетельствует о том, что волна Маха с амплиту-
дой  = 1% слабо влияет на линию фронта ЛТП
(рис. 10б). В случае волны Маха с амплитудой  =
= 5% (рис. 10в) фронт ЛТП сильно искривляется,
образуется хорошо заметный турбулентный клин. В
поперечном направлении вершина турбулентного
клина находится вблизи переднего фронта волны
Маха. Задний фронт волны Маха не оказывает су-
щественного влияния на положение ламинарно-
турбулентного перехода.
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ε

Рис. 9. Осредненная по времени температура в сече-
нии х* = 0.224 м: (а) ‒  = 0%, (б) ‒ 1, (в) ‒ 5.
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Рис. 10. Осредненные по времени значения коэффи-
циента трения: (а) ‒  = 0%, (б) ‒ 1, (в) ‒ 5.
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Проведено прямое численное моделирование

взаимодействия волны Маха с пограничным сло-
ем на плоской пластине, обтекаемой сверхзвуко-
вым потоком совершенного газа при М = 2.5.

Анализ результатов численного моделирова-
ния показал, что на нелинейной стадии ламинар-
но-турбулентного перехода для сверхзвукового
пограничного слоя хорошо просматривается по-
лосчатая вихревая структура течения.

При взаимодействии волны Маха относи-
тельно малой амплитуды (менее 1%) со сверхзву-
ковым пограничным слоем имеет место ее сла-
бое влияние на положение ламинарно-турбу-
лентного перехода. В случае амплитуды волны
Маха 5% она заметно влияет на линию ламинарно-
турбулентного перехода. В этом случае образуется
хорошо заметный турбулентный клин, вершина
которого совпадает с вихревым следом от передне-
го фронта волны Маха. Турбулентный клин по-
рождает более ранний ламинарно-турбулентный
переход, что приводит к существенному увеличе-
нию локального и интегрального аэродинамиче-
ского нагрева обтекаемой поверхности тела.

Работа выполнена в МФТИ при финансовой
поддержке РНФ (код проекта 21-19-00307).
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