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Рассматриваются результаты численного моделирования влияния падающей волны Маха на про-
цесс ламинарно-турбулентного перехода в сверхзвуковом пограничном слое на плоской пластине,
обтекаемой сверхзвуковым потоком совершенного газа при числе Маха М = 2.5. Рассмотрено вли-
яние амплитуды падающей волны Маха на ламинарно-турбулентный переход в сверхзвуковом по-
граничном слое. Показано, что влияние волны Маха с амплитудой 5% приводит к образованию тур-
булентного клина в пограничном слое на плоской пластине.
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Исследование возникновения турбулентности
в сжимаемых пограничных слоях необходимо для
развития перспективной высокоскоростной авиа-
ционной техники. В работе [1] показано, что сце-
нарий ламинарно-турбулентного перехода (ЛТП)
в пограничных слоях существенно зависит от
уровня возмущений в свободном потоке. Кроме
этого, в сверхзвуковых аэродинамических трубах
имеются акустические пульсации в рабочей части
[2–4], обусловленные турбулентным погранич-
ным слоем на стенках сопла и рабочей части, а
также различные неровности на них. Одним из
наиболее сложных явлений, наблюдаемых при
ламинарно-турбулентном переходе, является
возникновение турбулентных клиньев [5]. При-
чина их появления может быть различной. В дан-
ной работе рассмотрен один из механизмов воз-

никновения турбулентных клиньев в сверхзвуко-
вом пограничном слое на плоской пластине,
обусловленный слабой волной Маха, генерируе-
мой неровностью на боковой стенке аэродинами-
ческой трубы. Решение задачи основано на прямом
численном моделировании ламинарно-турбулент-
ного перехода с помощью решения пространствен-
ных нестационарных уравнений Навье–Стокса [6].
Исследовано влияние амплитуды падающей вол-
ны Маха на ЛТП в сверхзвуковом пограничном
слое.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 
И ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ

Постановка задачи соответствовала экспери-
менту в сверхзвуковой малотурбулентной аэроди-
намической трубе Т-325 ИТПМ [7]. На рис. 1 по-
казана общая схема постановки задачи.

Численное интегрирование осуществлялось в
два этапа. Сначала рассчитывалось стационарное
поле течения взаимодействия волны Маха, гене-
рируемой неровностью на боковой стенке аэро-
динамической трубы, и сверхзвукового погра-
ничного слоя на плоской пластине [8]. Полная
сетка на данном этапе имела 61 млн узлов.

Основные определяющие параметры задачи со-
ответствовали эксперименту [7] (число Маха М =
= 2.5, единичное число Рейнольдса  м–1,
температура торможения потока 293 К). В экспе-
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рименте для генерации волны Маха на боковой
стенке наклеивалась изолента толщиной 0.2 мм,
шириной 20 мм и длиной около 150 мм на рассто-
янии x* = –231 мм вверх по потоку от передней
кромки пластины (координата x* = 0 соответ-
ствовала передней кромке плоской пластины).
Для математического моделирования неровности
использована эквивалентная модель [9], осно-
ванная на формуле Аккерета. При численном ре-
шении задачи рассмотрены два случая, соответ-
ствующие толщине неровности 0.2 мм (амплиту-
да е = 1%) и 1 мм (амплитуда е = 5%). Пристенная
область на втором этапе расчетов содержала
33 млн узлов для случая волн Маха с амплитудой
е = 1% и 45 млн узлов для е = 5%.

На втором этапе расчета на поверхности пла-
стины задавались нестационарные возмущения в
виде вдува–отсоса в окрестности передней кром-
ки пластины с параметрами из работы [10], соот-
ветствующими наиболее неустойчивой волне
Толлмина–Шлихтинга. Параметры волны Толл-
мина–Шлихтинга выбраны на основе линейной
теории устойчивости [10]. В безразмерном виде
эти параметры были равными ω0 = 164.66,

, αTS = 305.46, а генератор возмущений
был расположен на отрезке пластины [x1, x2]

Координата центральной линии генератора
 располагалась в точке потери устой-

чивости. Безразмерное значение амплитуды не-
стационарных возмущений нормальной компо-
ненты вектора скорости было выбрано равным

. Для сокращения вычислительных за-
трат расчеты на втором этапе выполнялись в при-
стенной подобласти [8].
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В настоящей работе использована методика
численного интегрирования полных уравнений
Навье–Стокса, описанная в [6]. Моделирование
проводилось с помощью численного решения не-
стационарных уравнений Навье–Стокса в трех-
мерной постановке для модели совершенного газа.
При обезразмеривании уравнений Навье–Стокса
декартовы координаты отнесены к характерному
линейному размеру, время – к характерному вре-
мени, компоненты вектора скорости – к модулю
вектора скорости набегающего потока, давление –
к удвоенному скоростному напору набегающего
потока, остальные газодинамические перемен-
ные – к их значениям в набегающем потоке.

На первом этапе численного решения задачи
использована монотонная разностная схема [6],
на втором этапе – гибридная разностная схема
[11] с параметром . При аппроксимации
конвективной составляющей векторов потоков в
полуцелых узлах использована схема WENO тре-
тьего порядка точности. При аппроксимации
диффузионной составляющей векторов потоков
на грани элементарной ячейки применяется раз-
ностная схема типа центральных разностей второ-
го порядка точности. В результате разностной ап-
проксимации уравнений Навье–Стокса и соответ-
ствующих граничных условий на некоторой сетке
интегрирование нелинейных дифференциальных
уравнений в частных производных сводилось к ре-
шению системы нелинейных алгебраических
уравнений. Для решения нелинейных сеточных
уравнений использовался модифицированный ме-
тод Ньютона–Рафсона. Численный метод реали-
зован на многопроцессорной супер-ЭВМ кла-
стерного типа [6].

РЕЗУЛЬТАТЫ ЧИСЛЕННОГО 
МОДЕЛИРОВАНИЯ

Для иллюстрации характера течения на рис. 2
показаны вихревые структуры в пограничном
слое для случая отсутствия волны Маха (рис. 2а) и
с волной Маха с амплитудой е = 5% (рис. 2б). Со-
гласно этим данным, наличие волны Маха с ам-
плитудой е = 5% приводит к образованию хорошо
различимого турбулентного клина. Анализ рас-
четных данных для случая волны Маха с амплиту-
дой е = 1% показал, что в этом случае существенного
отличия в характере поведения ламинарно-турбу-
лентного перехода от ситуации с е = 0 не наблюдает-
ся. Из данных рис. 2 также видно, что в окрестности
переднего фронта волны Маха (z*  0.0122 м) име-
ет место вершина турбулентного клина, тогда как
в окрестности заднего фронта волны Маха (z* 

‒0.0022 м) пульсации наоборот слегка затухают.
В качестве примера поведения зависимых пе-

ременных задачи в неравновесном турбулентном
пограничном слое на плоской пластине на рис. 3

Φ =0 0.4

≈

≈
≈

Рис. 1. Схема взаимодействия N-волны, возбуждае-
мой двумерной неровностью на боковой стенке аэро-
динамической трубы (вид сверху).
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показаны осредненные по времени значения без-
размерной температуры в сечении х* = 0.224 м,
соответствующем турбулентному состоянию по-
граничного слоя. Осреднение проведено по вре-
мени, равном, примерно, пяти периодам дей-
ствия генератора возбуждений волн Толлмина–
Шлихтинга. Согласно этим данным (рис. 3), име-
ет место полосчатая вихревая структура течения в
турбулентном пограничном слое. В присутствии в
поле течения волны Маха с амплитудой е = 5% в
окрестности переднего фронта полосчатая струк-
тура размывается (рис. 3б). Спектральный анализ

решения в окрестности переднего фронта свиде-
тельствует о существенном его расширении.

Полосчатая структура также хорошо наблюда-
ется по картинам коэффициента трения (рис. 4),
осредненного по времени соответствующему,
примерно, пяти периодам действия генератора
возбуждений волн Толлмина–Шлихтинга. Со-
гласно этим данным (рис. 4), волна Маха с ампли-
тудой е = 1% слабо влияет на линию фронта лами-
нарно-турбулентного перехода.

В случае волны Маха с амплитудой е = 5%
(рис. 4в) фронт ламинарно-турбулентного пере-

Рис. 2. Изоповерхности Q = 100 (Q-критерий), раскрашенные значением продольной компоненты вектора скорости.
Вид сверху. е = 0 (а), е = 5% (б).

�0.02
z*, м

z*, м

x*, м

0.02
0.05 0.10 0.20 0.300.250.15

�0.01

0.01

(a)

(б)

0

0.02
0.03
0.04
0.05

�0.01

0.01
0

0.1
0.4

0.7
1.0

x*, м
0.05 0.10 0.20 0.300.250.15

0.1VelocityX:

VelocityX:

0.4 0.7 1.0

Рис. 3. Осредненное по времени безразмерное значение температуры в сечении х* = 0.224 м: е = 0 (а), е = 1% (б),
е = 5% (в).
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хода сильно искривляется, образуется хорошо за-
метный турбулентный клин. В поперечном на-
правлении вершина турбулентного клина нахо-
дится вблизи переднего фронта волны Маха.
Задний фронт волны Маха не оказывает суще-
ственного влияния на положение ламинарно-
турбулентного перехода.

ВЫВОДЫ
На основе прямого численного моделирова-

ния установлено, что при взаимодействии волны
Маха относительно малой амплитуды (менее 1%)
со сверхзвуковым пограничным слоем имеет ме-
сто ее слабое влияние на положение ламинарно-
турбулентного перехода. В случае амплитуды вол-
ны Маха 5% имеет место достаточное заметное ее
влияние на линию ламинарно-турбулентного пе-
рехода. В этом случае образуется хорошо замет-
ный турбулентный клин.

В сверхзвуковом турбулентном пограничном
слое хорошо просматривается полосчатая вихре-
вая структура течения.
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NUMERICAL SIMULATION OF MACH WAVE INFLUENCE 
ON LAMINAR-TURBULENT TRANSITION 

IN SUPERSONIC BOUNDARY LAYER
Corresponding Member of the RAS I. V. Egorova,b, N. H. Duongc,d, N. C. Nguyena, and N. V. Palchekovskayaa,b

aMoscow Institute of Physics and Technology, Dolgoprudny, Moscow oblast, Russia
bCentral Aerohydrodynamic Institute, Zhukovsky, Moscow oblast, Russia

cGraduate University of Science and Technology, Vietnam Academy of Science and Technology,
Hanoi, Vietnam

dUniversity of Engineering and Technology, Vietnam National University, Hanoi, Vietnam

The results of numerical simulation of the effect of the incident Mach wave on the process of laminar-turbu-
lent transition in the supersonic boundary layer on a f lat plate streamlined by a supersonic f low of perfect gas
at Mach number M = 2.5 are considered. The influence of the amplitude of the incident Mach wave on the
laminar-turbulent transition in the supersonic boundary layer is considered. It is shown that the effect of a
Mach wave with an amplitude of 5% leads to the generation of a turbulent wedge in the boundary layer on a
flat plate.
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