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Взаимодействие ударной волны с турбулентным пограничным слоем исследовано экспери-
ментально в аэродинамической трубе с низким уровнем шума при числе Маха 3.4. Угол гене-
ратора ударной волны составлял θ = 15° и число Рейнольдса на единицу длины равнялось
6.30 × 106 m–1. Температура стенок и распределение давления на них во время процесса воз-
мущения турбулентного пограничного слоя ударной волной были получены на основе метода
температурно-чувствительного окрашивания и системы определения параметров воздуха,
установленной заподлицо на стенке трубы, при этом основное поле течения в области
взаимодействия было секционировано. Одновременно используя средства рассеяния
плоскополяризованного лазерного излучения наномаркерами, в области взаимодействия
были зарегистрированы мгновенные тонкие структуры и на их основе проанализирована
пространственно-временная эволюция структуры течения. Изображения, полученные мето-
дами визуализации течения, показали, что место колебаний индуцированной ударной удо-
влетворяет нормальному распределению. При сравнении изображений, полученных при ви-
зуализации течения, и данных измерений температуры была обнаружена корреляция между
структурой течения в области взаимодействия и изменением температуры стенки. В то же
время колебания давления на стенке в центральной части области взаимодействия ударной
волны и турбулентного пограничного слоя были измерены высокочастотным датчиком пуль-
сационного давления. Результаты измерений плотности энергетического спектра показали,
что при воздействии ударной волны, приходящей из генератора ударных волн, на интервале
колебаний индуцированной ударной волны имеются две характеристических частоты сигна-
ла, равные 12 и 30 кГц. Для сигнала с частотой 12 кГц величина частоты и амплитуда возрас-
тали от зоны турбулентного пограничного слоя к области местного отрыва потока, и энергия
колебаний индуцированной ударной волны увеличивалась. В каждой точке измерений ам-
плитуда пика сигнала постепенно уменьшалась от области местного отрыва потока к зоне его
вторичного присоединения, тогда как энергия сигнала постепенно ослабевала. Для высоко-
частотного сигнала на частоте 30 кГц изменение частоты каждого канала было относительно
небольшим, сравнительно устойчивым, и энергия сигнала фокусировалась.

Ключевые слова: сверхзвуковой пограничный слой, взаимодействие ударной волны и турбу-
лентного пограничного слоя, визуализация течения, плотность энергетического спектра
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Взаимодействие ударной волны с турбулентным пограничным слоем является типичным яв-
лением, широко распространенным во внешних и внутренних течениях различных супер- или
гиперзвуковых летательных аппаратов. Зависящие от времени характеристики взаимодействия
ударной волны и пограничного слоя тесно связаны с числом Маха набегающего потока, харак-
теристиками течения в исходном пограничном слое, модой формирования ударной волны, ин-
тенсивности падающей ударной волны и т.д. Более того, рассматриваемое явление оказывает су-
щественное воздействие на характеристики полета супер- или гиперзвуковых летательных аппа-
ратов и имеет чрезвычайно большое значение для проводимых исследований и инженерных
приложений. В 1939 г. явление взаимодействия ударной волны и пограничного слоя было впер-
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вые обнаружено в экспериментах в аэродинамической трубе [1]. Начиная с этого времени, ха-
рактеристики взаимодействия ударной волны и пограничного слоя были повсеместно исследо-
ваны в течение восьмидесяти лет. Во многих исследованиях характеристики взаимодействия
ударной волны и ламинарного пограничного слоя были сравнительно хорошо согласованы меж-
ду собой. В противоположность этому явления взаимодействия ударной волны и турбулентного
пограничного слоя являются более общими, однако их характеристики сложнее и механизм воз-
никающего течения все еще не очень ясен. В [2–5] в экспериментах в аэродинамической трубе и
при теоретическом анализе невязких течений была обнаружена важность явления взаимодей-
ствия ударной волны и пограничного слоя. В то же время было найдено, что при условиях пере-
хода через скорость звука характеристики взаимодействия ударной волны и пограничного слоя
тесно связаны со структурой поля течения входящего пограничного слоя (является ли он лами-
нарным или турбулентным). Начиная с конца 40-х годов прошлого столетия, в ходе исследова-
ния явления отрыва потока в пограничном слое, инициированном ударными волнами, в [6] бы-
ли использованы комбинации теневых изображений, полученных теневым методом, для деталь-
ной проработки структуры поля течения, возникающего при взаимодействии ударной волны и
турбулентного пограничного слоя. В [7, 8] были подведены предварительные итоги предыдущих
исследований двумерного взаимодействии ударной волны и пограничного слоя. В [9–11] были
сделаны обзоры результатов исследований, посвященных зависящим от времени и трехмерным
характеристикам ударных волн и пограничного слоя. Начиная с этого времени, исследование
взаимодействии ударной волны и пограничного слоя стало перемещаться в диапазон супер- и
гиперзвукового течения.

В последнее время, с быстрым развитием методики визуализации течения и улучшения воз-
можностей численного моделирования, изучение взаимодействии ударной волны и погранич-
ного слоя достигло нового уровня. Исследователи уделили больше внимания характеристикам
нестационарного движения крупномасштабных структур при взаимодействии ударной волны и
пограничного слоя. Было показано, что крупномасштабные когерентные структуры в погранич-
ном слое во входном потоке оказывают важное влияние на зависящие от времени характеристи-
ки взаимодействия ударной волны и пограничного слоя. В исследовании [12] было найдено, что
временной масштаб низкочастотного движения крупномасштабной структуры, возмущенной
ударной волной и пограничным слоем, много больше, чем характерный временной масштаб ис-
ходного пограничного слоя. В [13] была предложена математическая модель с целью объяснения
характеристик низкочастотного движения, возмущенного при взаимодействии ударной волны и
пограничного слоя, и проанализированы важные численные примеры приложений этой мате-
матической модели. В более поздних исследованиях [14] корректность этой математической мо-
дели была также подтверждена экспериментально. В [15] было отмечено, что зависящие от вре-
мени характеристики взаимодействия ударной волны и пограничного слоя тесно связаны с ча-
стотными характеристиками в исходном пограничном слое. В [16] метод прямого численного
моделирования был использован для изучения взаимодействия ударной волны и пограничного
слоя. Было отмечено, что зависящие от времени характеристики крупномасштабных структур,
возникающих при взаимодействии ударной волны и пограничного слоя, связаны обратной свя-
зью с шумом в исходном поле течения. В [17] взаимодействие ударной волны и пограничного
слоя было исследовано экспериментально и было найдено, что низкочастотное движение отра-
женной ударной волны связано с закономерностями отрыва течения в зоне взаимодействия.
В [18] были проанализированы результаты исследования взаимодействия падающей наклонной
ударной волны и пограничного слоя. Отмечено, что трехмерная структура зоны отрыва является
одной из важных причин возникновения зависящих от времени характеристик при взаимодей-
ствии ударной волны и пограничного слоя.

Метод рассеяния плоскополяризованного лазерного излучения наномаркерами является тех-
нологией тонкого измерения поля течения, развитой независимо группой исследователей, к ко-
торой принадлежат авторы настоящего исследования. В [19, 20] методика рассеяния плоскопо-
ляризованного лазерного излучения наномаркерами была впервые использована для экспери-
ментального исследования взаимодействия ударной волны и пограничного слоя и наблюдения
микромасштабной структуры поля течения, возникающего при таком взаимодействии. В [21–23]
была получена тонкая структура течения в плоскости направления потока и в поперечной плос-
кости поля течения при взаимодействии ударной волны и пограничного слоя в случае различной
интенсивности падающей ударной волны. Было также проанализировано поле скорости. В [24]
в серии экспериментов была исследована тонкая структура поля течения в рассматриваемом вза-
имодействии при различных состояниях пограничного слоя. Было отмечено, что зона отрыва
была длинной и узкой, когда течение в пограничном слое было ламинарным, и овальной, когда
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исходный пограничный слой был турбулентным. В [25] тонкая структура поля течения в рас-
сматриваемом взаимодействии была исследована при наличии воздействия генератора микро-
вихрей, полагая, что механизм управления потоком состоит главным образом в индуктивном
управлении усредненной по времени структуры в пограничном слое вверх по потоку. Несмотря
на то что в исследованиях взаимодействия между ударной волны и пограничным слоем было
много достижений, еще многое предстоит исследовать и тщательно изучить в механизме разви-
тия течения.

Взаимодействие между ударной волной и пограничным слоем подразделяется на два типа в
соответствии с характеристиками ударной волны. Одним из них является взаимодействие между
стационарной ударной волной и пограничным слоем такое, как взаимодействие между падаю-
щей наклонной ударной волной и пограничным слоем. Другим является взаимодействие между
нестационарной ударной волной и пограничным слоем такое, как угол сжатия. Последний из
упомянутых типов взаимодействия часто встречается в инженерных приложениях и имеется
много связанных с этим взаимодействием исследований, но его поле течения является относи-
тельно сложным. В первом из упомянутых типов взаимодействия нет никакой необходимости
рассматривать влияние нестационарной ударной волны само по себе, его структура течения от-
носительно простая, поэтому такое взаимодействия больше подходит для использования в каче-
стве объекта исследования механизма взаимодействия ударной волны и пограничного слоя.

В настоящей работе взаимодействие между падающей наклонной ударной волной и турбу-
лентным пограничным слоем на стенке аэродинамической трубы выбрано в качестве объекта
исследования. Методика рассеяния плоскополяризованного лазерного излучения наномаркера-
ми и метод температурно-чувствительного окрашивания использованы для изучения структуры
течения в пограничном слое в области взаимодействия с ударной волной в плоскости, ориенти-
рованной вдоль основного потока. В экспериментах найдены тонкая переходная структура тече-
ния в пограничном слое и распределение температуры на стенке в области взаимодействия. Про-
анализирована эволюция во времени и пространстве характеристик структуры возникающего
течения. Одновременно высокочастотные датчики пульсационного давления были использова-
ны для измерения пульсационного давления на стенке в центральной части области взаимодей-
ствия. Более того, вместе с процессами развития волны возмущений в пограничном слое изуче-
ны характеристики низкочастотных колебаний при нестационарном движении индуцирован-
ной ударной волны, когда ударная волна взаимодействует с турбулентным пограничным слоем.

1. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ И МЕТОДИКА ПРОВЕДЕНИЯ ОПЫТОВ
1.1. Сверхзвуковая аэродинамическая труба с низким уровнем шума и экспериментальная модель.

В данной работе экспериментальное исследование взаимодействия между ударной волной и тур-
булентным пограничным слоем было выполнено в сверхзвуковой аэродинамической трубе с
низким уровнем шума в Аэродинамической лаборатории Национального университета оборон-
ных технологий. Из-за реновации лаборатории аэродинамическая труба была демонтирована в
2014 г. и установка была смонтирована заново после реновации в июне 2018 г. Выпрямляющие
устройства такие, как пористый обратный конус и демпфирующая сеть, были разработаны и по-
мещены в форкамере. Высокочастотный датчик пульсационного давления Kulite XCE-062-30A был
использован для перекалибровки турбулентности в свободном потоке в аэродинамической трубе
в центре выходного сечения сопла в измерениях с помощью трубки Пито.

В [26] было обнаружено, что аэродинамическая труба следует дизайну прямой связи в своей
структуре и ромбовидная зона в напрямую связанной рабочей секции отсутствует, что позволяет
эффективно избежать влияния волны на ламинарно-турбулентный переход в пограничном слое.
В [27] это благоприятствует изучению тонкой структуры ламинарно-турбулентного перехода.
Аэродинамическая труба работает с подсосом воздуха. Источник рабочего газа, осушающий его
и удаляющий пыль, установлен вверх по потоку от форкамеры. В [28, 29] было измерено общее
давление, равное 0.1 МРа, общая температура равнялась 300 К, а пульсационный уровень не пре-
вышал 5%. Длина измерительной секции составляла 550 мм, высота и ширина равнялись 120 и
100 мм соответственно. Для измерения поля течения и наблюдений с многих направлений в ра-
бочей секции на четырех стенках трубы было установлено оптическое окно больших размеров.
В данных экспериментах рабочее число Маха сверхзвуковой аэродинамической трубы с низким
уровнем шума равнялось 3.4 и основные параметры течения в трубе приведены в табл. 1.

Экспериментальная установка, использованная в настоящем исследовании, включает гене-
ратор ударных волн с θ = 15° и площадку измерений, которая представляет собой рабочую сек-
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цию аэродинамической трубы, где расположен турбулентный пограничный слой на стенке во
входящем потоке. На рис. 1 изображены схема экспериментальной установки и распределение
точек, в которых производятся измерения датчиками давления. Длина донной пластины для из-
мерений 250 мм. Начальная точка донной пластины для измерений в рабочей секции выбрана в
качестве начала координат (точка О), направление потока совпадает с положительным направ-
лением оси x, вертикальная плоскость донной пластины для измерений для положительного на-
правления оси y и направление вертикальной плоской поверхности есть положительное направ-
ление оси z.

Одиннадцать датчиков давления упорядочены в направлении оси x. Характерные положения
точек измерения от CH1 до CH11 следующие: CH1 = 50 мм, CH2 = 97 мм, CH3 = 109 мм, CH4 =
= 121 мм, CH5 = 133 мм, CH6 = 145 мм, CH7 = 157 мм, CH8 = 169 мм, CH9 = 181 мм, CH10 =
= 193 мм и CH11 = 205 мм. В данном исследовании использовались высокочастотные датчики
давления NS-2. Собственная частота датчика достигает 40 кГц, минимальное разрешение по дав-
лению равно 100 Па и чувствительность датчика составляет около 2 мВ/кПа. Во время экспери-
мента динамическая система обработки сигналов использовалась для сбора сигналов с частотой
взятия отсчетов 200 кГц.

1.2. Система для сверхзвуковой аэродинамической трубы

Система рассеяния плоскополяризованного лазерного излучения наномаркерами в основном
включает в себя фотокамеру на приборе с зарядовой связью (CCD камера) с двойной экспози-
цией типа междустрочной передачи, синхронный контроллер, двухполостной лазер на алюмо-
иттриевом гранате с примесью неодима, генератор наночастиц и компьютерную систему. Раз-
решение CCD камеры составляет 2456 × × 2058 пиксел, уровень яркости вывода изображения
равен 4096, а минимальный временной интервал между двумя изображениями 200 нс. Пучок ла-
зерного излучения имеет длину волны 532 нм, время одиночного импульса 6 нс, энергия импуль-
са 350 мДж, а толщина перетяжки пучка менее 1 мм. Наночастицы TiO2 взяты в качестве марке-
ров в системе рассеяния плоскополяризованного лазерного излучения наномаркерами из-за их
хорошей способности следовать за потоком в гиперзвуковых течениях. Для детального опи-
сания этого метода можно сослаться на [30]. Синхронный контроллер с точностью временно-
го контроля до 0.25 нс, что гораздо выше, чем у CCD камеры и импульса лазера, способен акку-
ратно управлять синхронизацией каждой из подсистем.

1.3. Методика температурно-чувствительного окрашивания

В методике температурно-чувствительного окрашивания используется оптический метод
бесконтактного измерения для получения глобальных распределений температуры и теплового
потока на поверхности модели. Этот метод способен воспроизвести картину течения в переход-
ной области пограничного слоя и вблизи стенок. Система температурно-чувствительного окра-
шивания состоит из красочного покрытия, источника светодиодного возбуждения света, филь-

Таблица 1. Условия течения

Ma∞ P0, МПа T0, K ρ∞, кг⋅ м–3 U∞, м ⋅ с–1 Μ, Па ⋅ с Re, м–1

3.4 0.1 300 0.059 648.8 6.07 × 10–6 6.30 × 106

Рис. 1. Схема модельной установки.
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тра, детектора и системы сбора данных. В настоящем эксперименте адгезивом, использованным
для создания окрашенного слоя, служил поливинилбутираль, растворителем был 99.9% этило-
вый спирт, разбрызганный по поверхности модели пистолетом-распылителем высокого давле-
ния, а толщина покрытия была около 20 мкм.

Вначале, перед экспериментом, была проведена калибровка в термостате. Затем модель с
окрашенным слоем была помещена в рабочую секцию аэродинамической трубы. В детекторе
была использована полупроводниковая камера на приборах с зарядовой связью (CCD камера)
для регистрации изображения перед и после действий в аэродинамической трубе, в согласии с
процессом эксперимента. Распределения температуры и теплового потока на поверхности моде-
ли были получены после обработки данных.

В настоящем эксперименте были зарегистрированы изображения поверхности модели перед
и после рабочих действий в аэродинамической трубе. После последующей обработки данных
распределение температуры находится из интенсивности света и распределение теплового пото-
ка на поверхности модели может быть вычислено из расчетной формулы Кука–Фельдермана,
имеющей следующий вид:

(1.1)

В этой формуле qw(t) представляет собой тепловой поток во время t,  описывает подъем
температуры поверхности окрашенного слоя во время t, а k, ρ и c являются теплопроводностью,
плотностью и удельной теплоемкостью изоляционного слоя соответственно.

2. РЕЗУЛЬТАТЫ И АНАЛИЗ ЭКСПЕРИМЕНТОВ
2.1. Анализ основного поля течения при взаимодействии ударной волны и пограничного слоя

В данном эксперименте окрашенное покрытие было вначале распылено по области измере-
ний на поверхности стенок модели и температурно-чувствительная окраска была измерена. Об-
ласть распыления окрашенного покрытия лежала в диапазоне 60–250 мм вдоль по потоку (по
оси x) и в диапазоне –48.9–48.9 мм в поперечном направлении (по оси z). В то время как метод
температурно-чувствительного окрашивания использовался для измерения основного поля
течения в ударной волне и турбулентном пограничном слое, имелись также двадцать девять от-
верстий диаметром 1 мм для измерения давления, расположенных вдоль направления потока в
центральной плоскости симметрии поверхности стенок модели. Положение первой точки изме-
рений было x = 50 мм и остальные двадцать восемь точек измерений были равномерно распре-
делены в диапазоне x = 84–219 мм. Распределение давления на поверхности модели измерялось
системой определения параметров воздуха, установленной заподлицо на стенке трубы.

На рис. 2а изображены результаты измерений изменения температуры стенки. Из рис. 2а
можно видеть, что при работе аэродинамической трубы распределение температуры в области
пограничного слоя на стенке в основном разделяется на область исходного турбулентного погра-
ничного слоя, область индуцированных колебаний ударной волны, зону отрыва течения, об-
ласть вторичного присоединения пограничного слоя, пограничный слой на боковой стенке и
т.д. Изменение температуры было относительно однородным при значениях продольной коор-
динаты x = 60–115 мм, что соответствовало исходному турбулентному пограничному слою на
стенке аэродинамической трубы. Температура стенки модели была наименьшей при значениях
x = 145–200 мм, что, как предполагалось, соответствовало зоне отрыва потока, индуцированного
взаимодействием ударной волны и турбулентного пограничного слоя. В области вдоль потока
при x = 115–145 мм изменение температуры поверхности стенки происходило между турбулент-
ным пограничным слоем и зоной отрыва потока. Исходя из теоретических результатов исследо-
вания взаимодействия ударной волны и турбулентного пограничного слоя, эта зона является об-
ластью нестационарного движения индуцированной ударной волны, которая определяется как
область индуцированных колебаний ударной волны. Наконец, в области вдоль потока при зна-
чениях x = 200–250 мм температура постепенно возрастала до того же уровня значений, который
соответствует температуре в исходном турбулентном пограничном слое.

Из-за ограничений на размеры рабочей секции пограничный слой на поверхности боковой
стенки в области измерений будет воздействовать на результаты измерений, однако он не воз-
действует на анализ структуры основного поля течения при взаимодействии ударной волны и
турбулентного пограничного слоя в средней области основного течения. Из полученных резуль-
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татов следует, что при условиях течения с числом Маха 3.4 и числом Рейнольдса на единицу дли-
ны 6.30 × 106 м–1 изменение температуры вдоль направления потока в области измерений было
относительно большим в зоне турбулентного пограничного слоя. По мере того, как скорость по-
тока воздуха убывала после того, как ударная волна была индуцирована, трение на стенке осла-
бевало относительно турбулентного пограничного слоя, так что температура постепенно убыва-
ла после входа ударной волны в область индуцированных колебаний. Температура в зоне отрыва
потока является наименьшей и пограничный слой испытывает вторичное присоединение вниз
по потоку от зоны отрыва. В процессе восстановления пограничного слоя скорость погранично-
го слоя как квазиупорядоченной структуры постепенно возвращается к значениям, близким к
скорости основного потока, и температура стенки также постепенно поднимается и возвращает-
ся к значениям, согласующимся с исходным турбулентным пограничным слоем.

Рис. 2. Результаты измерения методом температурно-чувствительного окрашивания и распределение давления
на поверхности при взаимодействии ударной волны с пограничным слоем. Результаты применения темпера-
турно-чувствительного окрашивания (а) и распределение давления на поверхности (б).
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На рис. 2б дано распределение давления на стенке при взаимодействии ударной волны и тур-
булентного пограничного слоя при тех же условиях, как полученные экспериментально методом
температурно-чувствительного окрашивания. На этом рисунке черная кривая с треугольниками
представляет собой кривую распределения давления на стенке в исходном турбулентном погра-
ничном слое, когда генератор ударных волн не установлен, а красная кривая с квадратиками дает
распределение давления на стенке, когда генератор ударных волн установлен. Как можно видеть
из рис. 2б, когда генератор ударных волн отсутствует, давление в турбулентном пограничном
слое на стенке стремится быть стабильным. После инсталлирования генератора ударных волн
давление на стенке в турбулентном пограничном слое начинает быстро повышаться в точке из-
мерений с номером 10 (x = 124 мм) и пик давления достигается в точке измерений с номером 23
(x = 189 мм). Вместе со структурой течения это явление было проанализировано следующим об-
разом. Падающая ударная волна воздействует на турбулентный пограничный слой на донной
пластине, вызывая отрыв пограничного слоя. Исходный пограничный слой расширяется под
влиянием обратного градиента давления. Последовательность систем волн разрежения генери-
руется вблизи зоны отрыва течения и образуются индуцированные ударные волны, что, соб-
ственно, генерирует возникновение зоны отрыва. Таким образом, давление на стенке быстро
возрастает в точке 10 (x = 124 мм) и достигает пика в точке 23 (x = 189 мм), которая расположена
вблизи области между зоной отрыва и областью вторичного присоединения потока. Когда вновь
присоединенный пограничный слой продолжает развиваться вдоль стенки, давление постепен-
но убывает и восстанавливается до значений во входящем турбулентном пограничном слое на
поверхности стенки.

2.2. Анализ тонкой структуры и характеристик поля течения при взаимодействии
Для дальнейшего изучения процесса развития пограничного слоя на стенке под влиянием па-

дающей ударной волны тонкая структура течения, возникающего при взаимодействии ударной
волны с турбулентным пограничным слоем, была измерена с помощью визуализации потока ме-
тодом нано-трассировки за счет рассеяния плоскополяризованного лазерного излучения. На
рис. 3 приведено изображение визуализации течения для переходной структуры потока в обла-
сти взаимодействия. Время, через которое CCD камера производила снимки, равнялось 10 мкс,
а диапазон пространственных измерений находился в центральной плоскости стенки между 100
и 205 мм. Пространственное разрешение изображений составляло 51 мкм/пиксель, течение на-
правлено слева направо. На этом рисунке можно четко видеть всю структуру и процесс развития
течения в области взаимодействия. На основе изображения структуры течения была проанали-
зирована эволюция исследуемого процесса во времени.

В экспериментах турбулентный пограничный слой на стенках аэродинамической трубы явля-
ется входящим пограничным слоем. Когда падающая ударная волна воздействует на погранич-
ный слой на стенках, из-за разности давлений между фронтальной и тыльной частью падающей
ударной волны, давление набегающего потока после прохождения через падающую ударную
волну возрастает и распространяется вверх по потоку через дозвуковую область внутри погра-
ничного слоя и генерирует обратный градиент давления. Таким образом, пограничный слой

Рис. 3. Изображение визуализации потока в продольной плоскости при взаимодействии ударной волны с по-
граничным слоем.
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быстро развивается и утолщается, заставляя пограничный слой оторваться и образовать зону от-
рыва потока. Образуется сдвиг между оторвавшимся течением и зоной отрыва, вынуждая основ-
ное течение генерировать серию слабых волн сжатия.

На основе анализа большого числа фотографий поля переходного течения, сделанных во вре-
мя эксперимента, можно заключить, что эта серия слабых волн сжатия сливается вместе на не-
котором расстоянии от поверхности стенки, чтобы образовать индуцированные наклонные
ударные волны. Кроме того, в процессе развития пограничного слоя инициируется нестацио-
нарное движение ударной волны и зоны отрыва вперед и назад по потоку. По мере того, как вли-
яние падающей ударной волны на пограничный слой ослабевает, пограничный слой вновь при-
соединяется к той стенке, где произошел отрыв, и веер волны разрежения возникает на задней
стороне зоны отрыва. После этого поток воздуха и стенка вновь взаимодействуют, чтобы сфор-
мировать последовательность волн сжатия, сходящихся в конце концов вместе так, чтобы сфор-
мировалась отраженная ударная волна, и повторно присоединенный пограничный слой возвра-
щается в прежнее состояние и превращается в турбулентный пограничный слой.

На рис. 4а и 4б приведены соотнесенные со временем изображения визуализации потока в
продольной плоскости при взаимодействии ударной волны с пограничным слоем. Из соотне-
сенных со временем изображений на рис. 4а и 4б можно видеть, что структура турбулентного по-
граничного слоя на поверхности стенки в набегающем потоке неизменна при Δt = 10 мкс. Сме-
щение вихревой структуры I вдоль направления потока составляло 6.39 мм в течение временного
интервала длиной 10 мкс, а вычисленная скорость была около 639 м/c. Из фотографии также
можно видеть, что движение вихревой структуры I пограничного слоя по большей части транс-
ляционное, сама по себе структура почти не меняется. Что касается вихревой структуры II, соот-
ветствующей взаимодействию ударной волны с пограничным слоем, то из-за существования об-
ласти отрыва, когда входящий турбулентный пограничный слой проходит через индуцирован-
ную ударную волну, вихревая структура II изменяется очень сильно. Направление потока
больше не параллельно стенке, что проявляется в появлении смещения в двух направлениях.
Смещение в направлении потока составляет 5.85 мм, скорость около 585 м/с, что намного мень-
ше скорости основного течения. Это происходит из-за уменьшения скорости потока после ини-
циирования ударной волны. Вертикальное смещение составляет 0.52 мм, скорость в вертикаль-
ном направлении около 52 м/с. Сравнивая смещения направлений потока, можно заключить,
что смещение в вертикальном направлении намного меньше горизонтального смещения. Вниз
по потоку от области отрыва скорость потока продолжает уменьшаться из-за воздействия погра-
ничного слоя, заново проходящего через падающую ударную волну. Что касается вихревой

Рис. 4. Соотнесенные со временем изображения визуализации потока в продольной плоскости при взаимодей-
ствии ударной волны с пограничным слоем.
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структуры III в области вторичного присоединения потока, смещение вдоль потока равняется
5.38 мм и соответствующая продольная скорость смещения около 538 м/с. Именно из-за ударной
волны связанная структура в турбулентном пограничном слое более раздробленная и ее трехмер-
ные характеристики очевидны.

Траектории индуцированных ударных волн были статистически проанализированы на осно-
вании шестисот фотоснимков визуализации потока, не зависящих от времени в течение экспе-
римента, в соответствии с нестационарным движением индуцированной ударной волны во вре-
мя взаимодействия между ударной волной и турбулентным пограничным слоем. Результаты
применения специального статистического метода изображены белой ломаной линией на рис. 3.
На этом рисунке индуцированная ударная волна простирается в обратном направлении вдоль
белой ломаной линии после прохождения через место пересечения падающей и индуцирован-
ной ударных волн. Получены координаты точки пересечения xi линий обратного простирания
индуцированной ударной волны и оси x. Поскольку положение точки пересечения находится на
пересечении пограничного слоя и поверхности стенки, трудно идентифицировать в пикселах
координаты точки пересечения непосредственно в соответствии со шкалой яркости изображе-
ния. В настоящем исследовании данные о координатах всех точек пересечения xi были получе-
ны, идентифицируя вручную прочитанные точки. Ошибка в процессе извлечения данных была
меньше пяти пикселей. В соответствии с преобразованием пространственного разрешения
изображений, ошибка в процессе ручной идентификации прочитанных точек могла контроли-
роваться в диапазоне приемлемых значений в пределах 0.25 мм. Интервальный диапазон коле-
баний индуцированной ударной волны в ходе эксперимента был статистически обработан, как
изображено на рис. 5а.

Согласно полученным статистическим данным, изображенным на рис. 5а, координаты поло-
жения индуцированной ударной волны, подверженной влиянию ударной волны и пограничного
слоя, были сведены в некоторый файл, и плотность распределения вероятностей координат по-
ложения индуцированной ударной волны была рассчитана с помощью функции ksdensity в па-
кете Matlab, чтобы получить изображение плотности распределения вероятностей положения
индуцированной ударной волны, воспроизведенной на рис. 5б. Из этого рисунка можно видеть,
что кривая распределения координат положения индуцированной ударной волны аналогична
кривой нормального распределения.

Для дальнейшей верификации характеристик распределения координат положения индуци-
рованной ударной волны с помощью функции normplot в пакете Matlab, характеристики распре-
деления статистических данных были тестированы и изображены на рис. 5в. Из рис. 5в можно
видеть, что точки статистических данных в основном ложатся на прямую линию. Это указывает
на то, что статистические данные хорошо согласуются с нормальным законом распределения.
Сопоставляя статистические результаты исследования взаимодействия ударной волны с турбу-
лентным пограничным слоем, полученные методами температурно-чувствительного окрашива-
ния и визуализации течения, можно заключить, что диапазон колебаний ударной волны лежит в
интервале 110–130 мм. Также верифицировано, что изменение структуры течения в погранич-
ном слое на стенке согласуется с изменением температуры потока на стенке.

2.3. Анализ типичных результатов измерения давления при взаимодействии ударной волны с по-
граничным слоем. На рис. 6а и 6б изображены временные отрезки сигналов пульсаций давления,
измеренных одним из датчиков давления в точках измерения перед и после старта аэродинами-
ческой трубы, соответственно, при этом данные, приведенные на 6б, были поделены на среднее
значение измеренных пульсаций давления. Из данных, изображенных на временных диаграм-
мах на рис. 6а и 6б, можно видеть, что уровень пульсаций давления, измеренных датчиком после
старта аэродинамической трубы, существенно выше, чем уровень пульсаций давления перед на-
чалом ее работы. Однако, только пульсация давления поля течения во временной области может
быть видна из временных рядов сигналов давления и характеристики распределений поля тече-
ния в частотной области не могут быть воспроизведены. В настоящем исследовании метод плот-
ности энергетического спектра, который, как правило, используется для изучения характери-
стик частотной области сигналов, был применен для анализа всех сигналов датчиков давлений в
точках измерений.

Расчет энергетического спектра полученных данных был выполнен методом Уэлча. Метод
Уэлча представляет собой эффективный метод оценки энергетического спектра за счет сегмен-
тирования и организации многооконного интерфейса, который может эффективно уменьшить
дисперсию оценки спектра и в то же время сделать так, чтобы результирующий энергетический
спектр имел достаточное частотное разрешение. Во время обработки данных каждый их сегмент
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рассчитывается и анализируется с данными временного интервала с трехсекундной характерной
длиной. Для нестационарных характеристик взаимодействия ударной волны и турбулентного
пограничного слоя, изученного в настоящей работе, энергетический спектр, рассчитанный вы-
шеупомянутым методом обработки данных, отвечает требованиям частотного разрешения. Кро-
ме того, дисперсия оценки энергетического спектра была уменьшена посредством вычисления

Рис. 5. Нормальное распределение индуцированной ударной волны. Статистика положений ударной волны
(а); плотность распределения вероятностей положения колебаний (б); Тестирование положения колебаний на
нормальное распределение.
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статистического среднего в процессе анализа данных, так что результирующий энергетический
спектр может эффективно воспроизводить распределение области частот сигнала измерений.
Для того, чтобы избежать влияния фонового шума на эффективную информацию о поле течения
в процессе анализа сигнала датчика давления, перед приведением в действие аэродинамической
трубы сигнал давления был извлечен из данных измерений каждого канала и этот сигнал был ис-
пользован в качестве фонового шума для каждого датчика канала.

Вышеизложенный метод принят для анализа сигналов 11 датчиков давления в процессе взаи-
модействия ударной волны и турбулентного пограничного слоя. Из результатов измерений
плотности энергетического спектра, представленных на рис. 7а и 7б, можно видеть, что на каж-
дой гармонике распределение фонового шума датчиков исключает точки шума на отдельных ча-
стотах. Другие частотные составляющие относительно средние. На рис. 7а изображены резуль-
таты измерений плотности энергетического спектра для каждой точки, в которой были смонти-
рованы датчики давления вдоль направления потока, когда генератор ударных волн не был
установлен. Из этих результатов следует, что частотное распределение в общем было относи-
тельно однородным. Не было какого-либо очевидного характерного частотного распределения
в частотном диапазоне 40 кГц для полностью турбулентного пограничного слоя во входном те-
чении в аэродинамической трубе. На рис. 7б изображены результаты измерений плотности энер-
гетического спектра после установки генератора ударных волн с θ = 15°. Вследствие влияния па-
дающей ударной волны, инициированной генератором ударных волн с θ = 15°, когда аэродина-
мическая труба начинала работать, генерировалась некоторая характерная система волн

Рис. 6. Запись изменения по времени пульсаций давления, измеренных датчиком давления. (а) Результаты пе-
ред началом работы аэродинамической трубы. (б) Результаты после начала работы аэродинамической трубы.
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Рис. 7. Типичные результаты для плотности энергетического спектра. (а) Без генератора ударных волн;
(б) С генератором ударных волн θ = 15°.
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возмущения в турбулентном пограничном слое на поверхности стенок аэродинамической тру-
бы. Энергия давления на поверхности стенок перераспределялась в области частот и погранич-
ный слой на поверхности стенок имел очевидное изменение частот вдоль направления потока.
При работе аэродинамической трубы энергия низкочастотных составляющих в сигналах пульса-
ционного давления существенно возрастала по сравнению с сигналами в частотно-временной
области без генератора ударных волн, вокруг 10 и 30 кГц возникало характерное распределение
частот и две точки максимума появлялись в некоторых точках измерений.

Результаты измерений, изображенные на рис. 7б, были всесторонне проанализированы по
спектру с целью дальнейшего изучения нестационарных характеристик при взаимодействии
между ударной волной и турбулентным пограничным слоем в сочетании с результатами анализа
основного поля течения методом температурно-чувствительного окрашивания и характеристик
тонкой структуры визуализации течения. Точки измерений CH1–CH3 были расположены на
интервале турбулентного пограничного слоя. Из спектра сигнала канала CH1, расположенного
при x = 50 мм, следует, что падающее ударно-волновое возмущение вниз по потоку в направле-
нии течения не было передано к положению CH1. Сигнал в частотной области по существу такой
же, как сигнал, полученный при отсутствии генератора ударных волн, в то время как сигналы в
частотной области в точках измерений CH2 и CH3 находились под воздействием колебания ин-
дуцированной ударной волны вниз по потоку. Относительно широкое распределение области
частот возникает вблизи частоты 10 кГц, и максимальный уровень сигнала появляется на частоте
30 кГц. Сигналы в частотной области для точки измерений CH4, расположенной при x = 121 мм
в области колебания индуцированной ударной волны, имеют то свойство, что максимальные
уровни сигнала достигаются на частотах 12 и 30 кГц. По сравнению с распределением в области
частот в CH3 и CH4, характеристические частота и амплитуда низкочастотного сигнала в СH4
возрастают, что указывает на то, что энергия колебаний индуцированной ударной волны усили-
лась. Из рассмотрения тонкой структуры взаимодействия ударной волны и турбулентного погра-
ничного слоя следует, что сигнал на частоте 12 кГц соответствует характерной частоте, генери-
рованной, когда индуцированная ударная волна движется взад-вперед в области колебаний. Что
касается сигнала со вторым энергетическим пиком на частоте 30 кГц, то, как кажется, помимо
наведенного низкочастотного движения ударной волны и зоны отрыва как единого целого в
процессе взаимного влияния ударной волной и турбулентного пограничного слоя, внутри зоны
отрыва дополнительно присутствовал высокочастотный пульсирующий сигнал на частоте 30 кГц.
Что касается точек измерений CH5–CH11 в зоне отрыва, максимальный сигнал возникает на ча-
стотах 10 и 30 кГц, значение частоты будет до некоторой степени изменяться, так что амплитуда
максимального сигнала в каждой точке измерений постепенно уменьшается в направлении по-
тока. Это показывает, что с развитием пограничного слоя энергия влияния падающей ударной
волны в области пограничного слоя также постепенно ослабевает. Из имеющихся результатов
следует, что после того, как пограничный слой входит в область вторичного присоединения по-
тока, распределение спектра частот пульсаций давления, развивающихся на стенке, находится в
согласии с сигналом в точке измерений СH1.

ВЫВОДЫ
Взаимодействие между ударной волной, приходящей от генератора ударных волн с θ = 15°, и

турбулентным пограничным слоем на стенке во входящем потоке было исследовано экспери-
ментально при числе Маха 3.4 в сверхзвуковой аэродинамической трубе с низким уровнем шума.
Характеристики нестационарного течения при взаимодействии между ударной волной и турбу-
лентным пограничным слоем были проанализированы с помощью метода температурно-чув-
ствительного окрашивания и системы определения параметров воздуха, установленной запод-
лицо на стенке трубы, методом рассеяния плоскополяризованного лазерного излучения нано-
маркерами, и измерениями пульсационного давления высокочастотными датчиками.

В соответствии с распределением температуры и данными о давлении, возмущение было раз-
делено на область исходного турбулентного пограничного слоя, область колебаний индуциро-
ванной ударной волны, зону отрыва, область вторичного присоединения пограничного слоя и
пограничный слой на боковых стенках. Более того, было получено изображение тонкой струк-
туры переходного течения в пограничном слое и проанализированы временные и простран-
ственные характеристики эволюции структуры течения. В то же время изображения переходного
течения были проанализированы статистически и найдено, что положение зоны колебаний ин-
дуцированной ударной волны удовлетворяет нормальному распределению. Вместе с экспери-
ментальными результатами по визуализации потока и температурно-чувствительному окраши-
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ванию была получена корреляция между структурой течения в области взаимодействия и изме-
нениями температуры на стенке. Получены результаты измерения плотности энергетического
спектра сигналов пульсаций давления на стенке в центральной части области взаимодействия
между ударной волной и турбулентным пограничным слоем. При условии, что число Маха равно
3.4 и число Рейнольдса на единицу длины равно 6.30 × 106 м–1, при условиях и возможностях те-
кущих измерений не было измерено никаких очевидных сигналов с характеристической часто-
той для входящего полностью турбулентного пограничного слоя. Под действием ударной волны,
падающей от генератора ударных волн, имеются два сигнала с характеристическими (централь-
ными) частотами 12 и 30 кГц на интервале колебаний индуцированной ударной волны. Из все-
стороннего анализа плотности энергетического спектра всех датчиков давления следует, что для
низкочастотных сигналов на 12 кГц значение частоты и амплитуда пограничного слоя возраста-
ют от зоны турбулентного пограничного слоя к зоне отрыва, что указывает на то, что энергия ко-
лебаний индуцированной ударной волны возрастает. Амплитуда максимального сигнала в каж-
дой точке измерений постепенно убывает от зоны отрыва до области вторичного присоединения
потока и энергия также постепенно уменьшается. Что касается высокочастотных сигналов на
частоте 30 кГц, для них изменение частоты каждого канала было малым, относительно стабиль-
ным и энергия была относительно сфокусирована.
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In this paper, the experimental study on the shock wave and turbulent boundary layer interactions was
performed in the Mach 3.4 supersonic low-noise wind tunnel. The angle of the shock generator was θ
= 15°, and the unit Reynolds number of 6.30 × 106 m–1. The wall temperature and pressure distribu-
tion during the disturbance process of the shock wave and the turbulent boundary layer were obtained
based on the temperature-sensitive paints technique and the f lush air data sensing system, and the ba-
sic f low field of the interactions region was partitioned. Meanwhile, based on the nano-tracer planar
laser scattering technique, and the instantaneous fine structures in the interaction region were ob-
tained and the spatiotemporal evolution characteristics of the f low structure were analyzed. The flow
visualization images showed that the oscillation position of the induced shock wave satisfied the nor-
mal distribution. Compared with the f low visualization images and the temperature results, the cor-
relation between the f low structure of the interactions region and the wall temperature change was ob-
tained. At the same time, the wall f luctuation pressure of the center surface of the shock wave and tur-
bulent boundary layer interactions region was measured by the high-frequency pulsating pressure
sensor. The power spectrum density results showed that under the action of the shock wave incident
by the shock generator, there were two characteristics frequency signal of 12 kHz and 30 kHz in the
induced shock oscillation interval. For the signal of 12 kHz, the frequency value and the amplitude
were increased from the turbulent boundary layer to the separation bubble, and the oscillation energy
of the induced shock wave was enhanced. The amplitude of the peak signal of each measurement point
gradually decreased from the separation bubble to the reattachment zone, and the energy was gradually
attenuated. For the high frequency signal of 30 kHz, the frequency variation of each channel was rel-
atively small, relatively stable, and the energy was concentrated.

Keywords: Supersonic boundary layer, shock and turbulent boundary layer interactions, f low visual-
ization, power spectrum density
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