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Аннотация
В работе рассматриваются экспериментальные результаты по воздействию слабых ударных волн на лами-
нарно-турбулентный переход в сверхзвуковом пограничном слое трехмерного крыла с углом стреловидности 
передней кромки 45° при числе Маха 2,5. Двумерная неровность поверхности размером 150 × 7 × 0,155 мм, 
установленная на боковой стенке рабочей части аэродинамической трубы Т-325 ИТПМ СО РАН, создавала 
пару слабых ударных волн в набегающем потоке. Измерения выполнены термоанемометром постоянного со-
противления. Результаты экспериментов показывают, что слабые ударные волны оказывают влияние на лами-
нарно-турбулентный переход в сверхзвуковом пограничном слое трехмерного крыла и приводят к ранней тур-
булизации сдвигового течения. Наиболее сильное воздействие на переход к турбулентности в сверхзвуковом 
пространственном пограничном слое производит ударная волна, образованная обтеканием уступа от заднего 
края двумерной неровности. Вторая волна практически не влияет на положение перехода. В экспериментах 
также наблюдается влияние поперечного течения на стационарные вихри, вызванные взаимодействием слабых 
ударных волн с передней кромкой стреловидного крыла.
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Abstract
Experimental results on the eff ect of weak shock waves on the laminar-turbulent transition in the supersonic boundary layer 
of a three-dimensional wing with a leading edge sweep angle of 45° at a Mach number of 2.5 are considered in the work. 
A pair of weak shock waves in the oncoming fl ow is created by a 2D unevenness. The 2D unevenness of surface had di-
mensions of 150 × 7 × 0.155  mm and was installed vertically on the side wall of the working part of the wind tunnel T-325 
ITAM SB RAS. The measurements were made by the constant temperature anemometer. Experimental results show that 
weak shock waves infl uence the laminar-turbulent transition in the supersonic boundary layer of a three-dimensional wing 
and lead to early shear fl ow turbulization. The most powerful eff ect on the transition to turbulence in a supersonic spatial 
boundary layer is produced by a shock wave formed by the fl ow around a scarp from the trailing edge of a 2D unevenness. 
The second wave has almost no eff ect on the position of the transition. Eff ect of the cross fl ow on stationary vortices caused 
by the interaction of weak shock waves with the leading edge of a swept wing is also observed in experiments.

Keywords
supersonic boundary layer, swept wing, weak shock waves, laminar-turbulent transition

Funding 
The research was carried out within the state assignment of Ministry of Science and Higher Education of the Russian 
Federation. The experiments were made by using the equipment of the Equipment Sharing Center «Mechanics» of 
ITAM SB RAS.

For citation
Afanasyev L. V., Yermolaev Yu. G., Kosinov A. D., Semionov N. V., Shmakova A. V., Yatskikh A. A. Experimental 
Study of the Infl uence of Weak Shock Waves on the Laminar-Turbulent Transition in the Swept Wing Boundary Layer 
at Mach Number 2.5. Siberian Journal of Physics, 2024, vol. 19, no. 4, pp. 41–54 (in Russ.). DOI 10.25205/2541-9447-
2024-19-4-41-54

Введение
В сжимаемых течениях процесс ламинарно-турбулентного перехода сильно зависит 

от уровня турбулентности набегающего потока [1]. Источником возмущений может являться 
турбулентный пограничный слой на стенках сопла, который излучает акустические возмуще-
ния в набегающий поток [2; 3]. Малые акустические колебания усиливаются пограничным 
слоем в десятки раз, что может привести к более раннему переходу [4]. Кроме того, в набегаю-
щем потоке есть слабые скачки уплотнения (волны Маха), которые зарождаются на различных 
неровностях поверхности (стыках) рабочей части трубы.

Процесс взаимодействия ударной волны с пограничным слоем изучен достаточно хорошо 
[5–9]. Известно, что динамические и тепловые нагрузки, возникающие вследствие такого взаи-
модействия, как правило, являются критическими для летательного аппарата. Структура реали-
зующегося при этом течения наиболее хорошо исследована. Сильный градиент давления, вы-
званный воздействием ударной волны на пограничный слой, может приводить к отрыву потока. 
Это явление сопровождается увеличением динамической нагрузки на обтекаемую поверхность, 
ее высоким локальным нагревом, повышением коэффициента сопротивления. При большой ин-
тенсивности скачка результаты расчета теплового потока и трения в случае турбулентного тече-
ния обычно существенно отличаются от экспериментальных данных [8]. Однако в случае уме-
ренной интенсивности скачка численные решения дают удовлетворительные результаты [9].

Практически любая неоднородность поверхности сверхзвукового сопла создает скачок 
уплотнения в потоке. Эта особенность была использована в экспериментах [10], в которых 
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изучалось взаимодействие ударных волн с пограничным слоем плоского дельта крыла. Резуль-
таты [10] и последующих исследований [11–13] показывают, что неоднородность поверхности 
в виде клейкой ленты, установленной вертикально на боковой поверхности рабочей части тру-
бы, генерирует пару волн Маха, которые образуют известную N-волну. Увеличение толщины 
неоднородности поверхности приводит к росту интенсивности скачков уплотнения и к незна-
чительному расширению N-волны в поперечном направлении. Увеличение ширины наклейки 
в основном сказывается на пространственных масштабах N-волны [13].

Результатом взаимодействия слабых ударных волн, формирующих N-волну, с передней 
кромкой плоской пластины является возникновение стационарных вихрей в сверхзвуковом 
пограничном слое модели [13; 14]. Вихри локализованы в одном месте по ширине модели 
и практически не расплываются вниз по потоку. При увеличении радиуса притупления перед-
ней кромки пластины возрастает интенсивность порожденных вихрей [15].

Влияние на переход к турбулентности продольных вихрей, порождаемых слабыми удар-
ными волнами, рассмотрено в [16]. Измерения проводились в пограничном слое плоской пла-
стины при числе Маха 2,0. Для усиления эффекта порождения продольных вихрей в экспери-
ментах использовалась модель пластины с радиусом притупления передней кромки 0,5 мм. 
Получено, что стационарные продольные вихри, возникающие в пограничном слое плоской 
пластины в результате воздействия пары слабых ударных волн на ее переднюю кромку, при-
водят к раннему ламинарно-турбулентному переходу. Отмечается, что продольный вихрь, по-
рождаемый волной от выступа неровности, вызывает большее смещение положения перехода 
в сторону меньших чисел Рейнольдса. Отметим, что экспериментальные исследования [10–16] 
выполнены на двумерных моделях.

Результаты численного моделирования влияния падающей N-волны на процесс ламинар-
но-турбулентного перехода в сверхзвуковом пограничном слое плоской пластины приведены 
в работах [17–20]. В этих работах получено хорошее согласование численных расчетов с экспе-
риментальными данными. Все расчеты выполнены при числе Маха набегающего потока рав-
ном 2,5. В [18] было получено, что возмущение, индуцированное в пограничном слое задним 
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 [19] изучалось влияние амплитуды падающей N-волны на ламинарно-турбулентный пе-
реход на плоской пластине. Расчеты показали, что при малой амплитуде N-волны (менее 1 %) 
ее взаимодействие со сверхзвуковым пограничным слоем слабо влияет на положение лами-
нарно-турбулентного перехода. В случае N-волны с амплитудой 5 % наблюдается достаточ-
ное влияние на линию ламинарно-турбулентного перехода. Фронт ламинарно-турбулентного 
перехода сильно искривляется, образуется хорошо заметный турбулентный клин. В попереч-
ном направлении вершина турбулентного клина находится вблизи переднего фронта N-волны. 
Задний фронт N-волны практически не оказывал заметного влияния на положение ламинар-
но-турбулентного перехода.

Взаимодействие N-волны со сверхзвуковым ламинарным пограничным слоем на плоской 
пластине с затупленной передней кромкой численно рассматривалось в [20]. Численные ре-
зультаты сравниваются с известными экспериментальными данными, и обсуждается совмест-
ное влияние N-волны и притупления передней кромки на ламинарно-турбулентный переход.

Для случая стреловидного крыла воздействие слабых ударных волн на пограничный слой 
становится более сложным и ранее не исследовалось. Поскольку в пограничном слое трех-
мерного крыла реализуется поперечное течение, которое будет влиять как на развитие стацио-
нарных продольных вихрей, так и на эволюцию бегущих возмущений. Поэтому целью работы 
было экспериментально изучить воздействие слабых ударных волн на ламинарно-турбулент-
ный переход в сверхзвуковом пограничном слое стреловидного крыла с углом стреловидности 
передней кромки 45° при числе Маха 2,5.
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Методика проведения экспериментов
Эксперименты выполнены в сверхзвуковой аэродинамической трубе Т-325 Института тео-

ретической и прикладной механики им. С. А. Христиановича СО РАН при числе Маха M = 2,5. 
 Используемая модель стреловидного крыла имеет чечевицеобразный профиль и угол стрело-
видности передней и задней кромок χ = 45°. Длина модели составляет 0,38 м, ширина – 0,2 м, 
максимальная толщина – 12 мм, отн осительная толщина – 3%. Модель крыла устанавливалась 
в рабочей части трубы под нулевым углом атаки. Радиус притупления передней кромки стре-
ловидного крыла приближенно составляет 0,4 мм. 

Возмущения в потоке регистрировались термоанемометром постоянного сопротивления. 
Датчики термоанемометра изготовлялись из вольфрамовой проволоки диаметром 10 мкм, дли-
ной около 1,5 мм. Перегрев нити датчика устанавливался близким к 0,8, а измеренные возму-
щения преимущественно соответствовали пульсациям массового расхода. Измерения пульса-
ционных и средних характеристик потока проводились автоматизированной системой сбора 
данных. Постоянная составляющая напряжения с выхода термоанемометра E измерялась циф-
ровым вольтметром Agilent 34401A. Пульсационный сигнал e′(t) с выхода термоанемометра 
оцифровывался аналого-цифровым преобразователем (АЦП) и записывался в компьютер. 
В экспериментах использовался 12-разрядный АЦП с частотой дискретизации 750 кГц.

Для определения значений локального массового расхода ρU в сверхзвуковом потоке 
и сверхзвуковой части пограничного слоя по уровню среднего напряжения E использовалось 
следующее соотношение:

    2 ,nE L N U     (1)

где L  и N  – размерные калибровочные коэффициенты. 

При 2 Un S   коэффициент L  становится незначимым [21], и выражение (1) упрощается: 
  2 .nE N U   Здесь US  – коэффициент чувствительности датчика термоанемометра к пуль-

сациям массового расхода. Для использованного в экспериментах термоанемометра 0,25US    
[21]. Оценка калибровочного коэффициента N  проводилась в области невозмущенного N-вол-
ной свободного течения перед моделью.

Для введения в поток слабых ударных волн использовалась неровность на поверхности 
боковой стенки в рабочей части трубы. В качестве неровности использовалась клейкая лен-
та из винила, которая клеилась вертикально на боковую стенку рабочей части трубы. Ее раз-
меры: длина 150 мм, ширина 7 мм, толщина 155 мкм. Толщина клейкой ленты измерялась 
рычажным микрометром с погрешностью измерений 2 мкм. Схема экспериментов приведена 
на рис. 1. Расстояние от передней кромки крыла до искусственной неровности L ≈ 298 мм. Сла-
бая ударная волна 2, образованная уступом от заднего края неровности и состоящая из волн 
разряжения, распространяется в свободном потоке под Маховским углом,  2 arcs 1/in M . 
Генерируемая выступом переднего края неровности слабая ударная волна 1 развивается в сво-
бодном потоке под большим углом, чем угол Маха. Угол распространения волны 1 зависит 
как от толщины неровности поверхности, так и числа Маха набегающего потока и режима 
работы трубы, β1 > β2. 

Координата x направлена параллельно набегающему потоку и отсчитывается от передней 
кромки модели стреловидного крыла. Координата z отсчитывается от линии симметрии моде-
ли (100 мм от боковых стенок рабочей части трубы) в трансверсальном к потоку направлению. 
Движение датчика ТПС параллельно передней кромки крыла (по оси z′) осуществлялось пере-
мещением датчика по обеим координатам x и z на одинаковое расстояние.

В данных экспериментах измерения вдоль передней кромки крыла выполнялись при фикси-
рованном значении единичного числа Рейнольдса потока Re1 = (6,5 ± 0,1) × 106м−1 при x = –10 мм 
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и в пограничном слое при x = 100 мм. В области стационарных продольных вихрей, которые 
возникают в пограничном слое стреловидного крыла в результате воздействия пары слабых 
ударных волн на ее переднюю кромку, были проведены измерения ламинарно-турбулентного 
перехода, которые выполнены при варьировании единичного числа Рейнольдса Re1, при этом 
координаты датчика ТПС фиксировались. В результате измерений определялись зависимости 
среднеквадратичного уровня возмущений от числа Рейнольдса Rex = Re1 × x. Максимум в рас-
пределении пульсаций массового расхода принято связывать с положением ламинарно-турбу-
лентного перехода. Полученные данные сравнивались с результатами экспериментов на этой 
же модели трехмерного крыла, которые опубликованы в [22].

Для слабой ударной волны 2 можно оценить место ее падения на переднюю кромку крыла. 
С одной стороны,   /tg 1,z x    , с другой –    2 /tg z L x     (см. рис. 1). В итоге полу-
чим следующие соотношения: 

       2 2tg / 1 tg ,    / cos1 (00 ),z L z z         (2)

где z* – расстояние от боковой стенки рабочей части трубы до места падения ударной волны 
на переднюю кромку крыла. Также, зная место прохождения слабой ударной волны 1 в кон-
трольном сечении x = –10 мм, можно оценить ее угол распространения в набегающем потоке, 
используя соотношения (2).

Результаты
Вначале рассмотрим результаты измерений в набегающем потоке по размаху крыла 

перед передней кромкой модели. На рис. 2 показаны распределения среднего массового рас-
хода и среднеквадратичных пульсаций в зависимости от координаты z'. Величина среднего 
массового расхода нормировалась на значение в набегающем потоке, невозмущенном слабыми 
скачками уплотнения от 2D неровности поверхности. Среднеквадратичные значения пульса-
ций определялись в диапазоне частот от 1 до 100 кГц.

Рис. 1. Схема проведения экспериментов
Fig. 1. Scheme of experiments
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Рис. 2. Зависимости среднего массового расхода и среднеквадратичных пульсаций от координаты z' 
в набегающем потоке перед моделью крыла

Fig. 2. Dependences of the mean mass fl ow and RMS pulsations on the z' coordinate 
in the free-stream fl ow in front of the wing model

В набегающем потоке перед моделью регистрируется возмущение в виде N-волны. Об-
ласть z' > –3 мм соответствует невозмущенному набегающему потоку. При z' = –6 ÷ –4 мм на-
блюдается значительный поперечный градиент напряжения, который сопровождается скачком 
в распределении пульсаций. Эта область соответствует слабой ударной волне 1 (см. рис. 1). 
Вторая, довольно большая возмущенная область при z' = –20 ÷ –17 мм связана с воздействием 
слабой ударной волны 2, образованной уступом от заднего края неровности поверхности.

Оценки прохождения скачка уплотнения генерируемого уступом (волна 2), выпол-
ненные по соотношениям (2), показывают, что в сечении x = 10 мм волна 2 должна прийти 
при z' ≈ –17,5 мм, а упасть на переднюю кромку крыла при z' ≈ –13,3 мм. Полученные оценки 
достаточно хорошо совпадают с результатами измерений, которые приведены на рис. 2. Это 
указывает на хорошую точность в установке начальных координат датчика ТПС и измерениях 
линейных размеров.

По данным, представленным на рис. 2, проведен спектральный анализ, результаты которого 
приводятся на рис. 3. Закрашенными символами на рис. 2 указаны точки, для которых построе-
ны амплитудно-частотные спектры возмущений. На рис. 3, а показаны амплитудно-частотные 
спектры возмущений в области прохождения волны 1 в свободном потоке при x = 10 мм. Пер-
вый спектр при z′ = –0,7 мм соответствует невозмущенному N-волной набегающему течению. 
Максимальные пульсации наблюдаются при z′ = –5,0 мм, где искажение среднего течения, вы-
званное прохождением волны 1, имеет максимальный градиент. Возбужденные волной 1 воз-
мущения обладают повышенным уровнем амплитуды для частот f < 20 кГц по сравнению 
с невозмущенным течением. При этом наибольшие темпы роста имеют низкочастотные коле-
бания, до 1 кГц. Для больших частот (f > 20 кГц) амплитуда возмущенных N-волной пульсаций 
совпадает с невозмущенным потоком.
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Рис. 3. Амплитудно-частотные спектры возмущений в области фронтов N-волны 
при x = –10 мм: а – волна 1; б – волна 2

Fig. 3. Amplitude-frequency spectra of disturbances in the domain of fronts of the N-wave at x = 10 mm:
a – wave 1; б – wave 2

Амплитудно-частотные спектры возмущений в области прохождения волны 2 при x = 10 мм 
приведены на рис. 3, б. Так же как и на рис. 3, а, кривая при z′ = 0,7 мм соответствует невозму-
щенному свободному потоку. Максимальную амплитуду имеют возмущения при z′ = 19,1 мм. 
В спектре при z′ = 19,1 мм наблюдается рост пульсаций с частотой f < 20 кГц относительно 
невозмущенного N-волной набегающего потока. Сравнивая спектры возмущений, вызванные 
волной 1 и 2, можно видеть, что они несколько различаются как по амплитуде пульсаций, так 
и по виду спектра. Спектр возмущений, возбуждаемых волной 2, имеет более высокую ампли-
туду в области низких частот f < 0,8 кГц и в диапазоне f = 2–10 кГц.

На рис. 4 представлены зависимости среднего массового расхода и среднеквадратичных 
пульсаций от координаты z' при воздействии слабых ударных волн на течение в пограничном 
слое трехмерного крыла. Измерения проводились в сверхзвуковой области пограничного слоя 
на расстоянии x = 100 мм от передней кромки крыла. Область z' > –4 мм соответствует невоз-
мущенному пограничному слою. При z' = –10 ÷ –6 мм наблюдается возмущение, порожден-
ное воздействием слабой ударной волны 1. Вторая, довольно большая возмущенная область 
при z' = –24 ÷ –19 мм, связана с воздействием слабой ударной волны 2. Вертикальными пунк-
тирными линиями обозначены области, в которых проводились измерения ламинарно-турбу-
лентного перехода. Закрашенными символами на рис. 4 указаны точки, для которых построены 
амплитудно-частотные спектры возмущений.

Распространение стационарных вихрей, вызванных взаимодействием N-волны с передней 
кромкой, в пограничном слое стреловидного крыла качественно отличается от случая пло-
ской пластины. На плоской пластине этот вихрь распространяется параллельно набегающе-
му потоку от области взаимодействия слабой ударной волны, составляющей один из фронтов 
N-волны, с передней кромкой модели. В пространственном пограничном слое наблюдается 
смещение этих вихрей влево по поперечной координате. Так, слабая ударная волна 2 наблю-
дается в области z′ = –22 ÷ –19 мм, хотя взаимодействие с передней кромкой должно быть 
при z′ = –15 ÷ –13 мм. Такое смещение стационарного вихря в трансверсальном направлении, 
наверное, можно объяснить наличием поперечного течения на крыле. Поперечное течение, 
возможно, несколько изменяет угол распространения стационарного вихря, но это требует до-
полнительного изучения.

Влияние слабых ударных волн на развитие возмущений в сверхзвуковом пограничном 
слое стреловидного крыла рассмотрено на рис. 5, где приведены амплитудно-частотные спек-
тры возмущений по размаху крыла при x = 100 мм. На рис. 5, а представлены данные, со-
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ответствующие взаимодействию волны 1 с передней кромкой крыла. Спектры, показанные 
на рис. 5, б, связаны с воздействием волны 2 на пространственный пограничный слой. На обо-
их графиках спектр при z′ = 2,0 мм соответствует невозмущенному N-волной пограничному 
слою. В невозмущенном пограничном слое трехмерного крыла присутствуют пульсации часто-
той до 40–50 кГц. Взаимодействие слабых ударных волн с передней кромкой крыла приводит 
к возбуждению в пограничном слое возмущений в широком частотном диапазоне, до 100 кГц. 
Наибольшее усиление флуктуаций происходит в области низких частот, f < 1 кГц. Отметим, 
что взаимодействие волны 1 с передней кромкой приводит к несколько большему усилению 
линейно нарастающих волн неустойчивости поперечного течения (f = 10–30 кГц) и высокоча-
стотных пульсаций (f > 40 кГц) по сравнению с волной 2.
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Рис. 4. Зависимости среднего массового расхода и среднеквадратичных пульсаций 
от координаты z′ в сверхзвуковом пограничном слое

Fig. 4. Dependences of the mean mass fl ow and RMS pulsations on the z′ coordinate 
in a supersonic boundary layer

Рис. 5. Амплитудно-частотные спектры возмущений в области фронтов N-волны 
в пограничном слое стреловидного крыла при x = 100 мм: а – волна 1; б – волна 2

Fig. 5. Amplitude-frequency spectra of disturbances in the domain of fronts of the N-wave  in the boundary layer 
of a swept wing at x = 100 mm: a – wave 1; б – wave 2
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Кривые нарастания возмущений в пограничном слое стреловидного крыла при воздей-
ствии слабых ударных волн на переднюю кромку представлены на рис. 6 в виде зависимостей 
среднеквадратичных пульсаций от числа Рейнольдса. Для сравнения на график добавлены 
ранее опубликованные в [22] данные ламинарно-турбулентного перехода пространственного 
пограничного слоя в отсутствие возмущений от N-волны. В экспериментах [22] использова-
лась та же самая модель стреловидного крыла с углом стреловидности 45°, которая устанав-
ливалась под нулевым углом атаки. На рис. 6 эти данные приведены красными треугольными 
символами. 
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Рис. 6. Зависимости среднеквадратичных пульсаций от Rex
Fig. 6. Dependences of RMS pulsations on Rex

В случае воздействия слабой ударной волны 1 (z′ = –8,1 мм) на пограничный слой трех-
мерного крыла ламинарно-турбулентный переход наблюдается при Rex ≈ 1,5 × 106. В области 
взаимодействия слабой ударной волны 2 (z′ = –21,9 мм) с передней кромкой стреловидного 
крыла переход к турбулентности в пограничном слое происходит при Rex ≈ 1,1 × 106. В случае 
невозмущенного ударными волнами пограничного слоя на крыле ламинарно-турбулентный 
переход наступает при Rex ≈ 1,6 × 106. То есть взаимодействие слабой ударной волны 2 с пе-
редней кромкой сдвигает переход к турбулентности в сторону меньших значений более чем 
на 30 %, тогда как влияние волны 1 на переход практически не заметно и почти укладывается 
в погрешность определения положения перехода. Отметим, в пограничном слое плоской пла-
стины получен другой результат. Эксперименты [16] показали, что продольный вихрь, порож-
даемый волной 1, значительно приближает положение перехода к передней кромке пластины. 
При этом значимого воздействия волны 2 на переход к турбулентности не обнаружено.

Начало ламинарно-турбулентного перехода обычно определяется по кривой нарастания 
интегральных пульсаций вниз по потоку (см. рис. 6). Рост среднеквадратичных пульсаций свя-
зывается с начальной стадией разрушения ламинарного течения. С другой стороны, спектраль-
ный анализ данных может также показать начало перехода к турбулентности. Как отмечалось 
в [23], в области линейного развития волн неустойчивости поперечного течения на трехмер-
ном крыле нарастают возмущения в диапазоне частот от 8 до 35 кГц. На начальной стадии 
нелинейного взаимодействия происходит расширение частотного диапазона неустойчивых 
возмущений. При этом в эксперименте наблюдается резкий рост высокочастотных пульсаций, 
который хорошо виден при анализе частотных спектров.
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Рис. 7. Эволюция амплитудно-частотных спектров возмущений по числам Рейнольдса: 
а – волна 1, z′ = −8,1 мм; б – волна 2, z′ = –21,9 мм; в – невозмущенный пограничный слой

Fig. 7. Evolution of amplitude-frequency spectra of disturbances from Reynolds number: 
a – wave 1, z′ = −8.1 mm; б – wave 2, z′ = −21.9 mm; в – the undisturbed boundary layer

Эволюция амплитудно-частотных спектров возмущений вниз по потоку приведена 
на рис. 7. Случай невозмущенного пограничного слоя показан на рис. 7, в, где представлены 
ранее опубликованные в [22] данные ламинарно-турбулентного перехода на трехмерном крыле 
в отсутствие возмущений от N-волны. Амплитудно-частотный спектр при Rex = 7,1 × 105 мож-
но связать с началом ламинарно-турбулентного перехода, так как в спектре наблюдается рост 
пульсаций с частотой 40–60 кГц относительно Rex = 6,2 × 105. Для других частот амплитуда 
пульсаций слабо меняется при увеличении числа Рейнольдса от 6 × 105 до 7 × 105. Спектр 
при Rex = 1,49 × 106 по виду близок к турбулентному. В области максимума интегральных 
пульсаций амплитудно-частотные спектры слабо меняются, и определить по ним положение 
перехода достаточно сложно.

Влияние слабой ударной волны 1 на ламинарно-турбулентный переход в пограничном 
слое стреловидного крыла рассмотрено на рис. 7, а. Начальная стадия разрушения ламинар-
ного течения наступает при Rex ≥ 7,2 × 105, что совпадает со случаем невозмущенного N-вол-
ной пограничного слоя. В спектрах до Rex = 7,2 × 105 включительно можно выделить область 
линейно усиливающихся волн неустойчивости. Амплитудно-частотный спектр возмущений 
при Rex = 1,38 × 106 слабо отличается от спектра в турбулентном потоке.

Амплитудно-частотные спектры при воздействии слабой ударной волны 2 на ламинар-
но-турбулентный переход в пограничном слое стреловидного крыла представлены на рис. 7, б. 
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Спектры возмущений имеют более наполненный вид. Максимум линейно нарастающих пуль-
саций в области частот 10–35 кГц не просматривается. Начало перехода к турбулентности на-
ступает при Rex = 6,2 × 105. То есть слабая ударная волна 2 сдвигает начало перехода на 15 % 
ближе к передней кромке крыла относительно невозмущенного течения.

Заключение
Проведено экспериментальное исследование влияния слабых ударных волн на ламинар-

но-турбулентный переход в сверхзвуковом пограничном слое трехмерного крыла с углом стре-
ловидности передней кромки 45° при числе Маха 2,5. Слабые ударные волны в набегающем 
потоке в виде N-волны создавались двумерной неровностью 150 × 7 × 0,155 мм, установленной 
на боковой стенке аэродинамической трубы. Измерения выполнены термоанемометром посто-
янного сопротивления.

Показано, что слабые ударные волны способны оказывать влияние на ламинарно-турбу-
лентный переход в сверхзвуковом пограничном слое трехмерного крыла и приводить к ранней 
турбулизации течения. Взаимодействие слабой ударной волны 2, образованной обтеканием 
уступа от заднего края 2D неровности поверхности рабочей части трубы, с передней кромкой 
сдвигает переход к турбулентности в сторону меньших значений более чем на 30 %, тогда 
как влияние волны 1 на переход практически не заметно и почти укладывается в погрешность 
определения положения перехода. Для невозмущенного ударными волнами пограничного слоя 
стреловидного крыла ламинарно-турбулентный переход наступает при Rex ≈ 1,6 × 106. Полу-
ченный результат сильно отличается от случая взаимодействия слабых ударных волн с пло-
ской пластиной, рассмотренного в экспериментах [16] и численных расчетах [17].

Влияние поперечного течения на стационарные вихри, вызванные взаимодействием сла-
бых ударных волн с передней кромкой стреловидного крыла, требует дополнительного изуче-
ния.
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