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Представлены результаты прямого численного моделирования процесса восприимчивости сверх-
звукового пограничного слоя над прямым крылом с тонким параболическим профилем к акустиче-
скому шуму различной интенсивности. Продемонстрировано, что акустический шум способен вызы-
вать ламинарно-турбулентный переход на прямом крыле сверхзвукового пассажирского самолета.
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Современные сверхзвуковые пассажирские са-
молеты (СПС) – например, серия СПС Aerion [1] –
проектируются для крейсерского полета на высотах
порядка 15–20 км при числе Маха от 1.5 до 4. Про-
филь крыла СПС тонкий и, как правило, имеет
выпуклую чечевицеобразную форму, близкую к
параболической. Некоторые модели имеют кры-
ло малой стреловидности, для которого механизм
неустойчивости поперечного течения не реализует-
ся. В таких условиях ламинарно-турбулентный пе-
реход (ЛТП) на гладкой поверхности крыла проте-
кает по малошумному сценарию [2], включающему
восприимчивость пограничного слоя к внешнему
воздействию и дальнейший рост конвективно не-
устойчивой первой моды пограничного слоя вплоть
до формирования турбулентного течения.

На высоте 20 км возможными источниками
возмущений [3], способных возбудить в погра-
ничном слое волны неустойчивости, являются:
возмущения набегающего потока (атмосферная
турбулентность, микрочастицы); акустические
волны, излучаемые турбулентным пограничным
слоем на передней части фюзеляжа; возмущения,
индуцированные обтекаемой поверхностью (виб-
рации обшивки, шероховатость). Концепция лами-
наризированного крыла предполагает аэродинами-
чески гладкую поверхность, которая не вибрирует в
диапазоне частот неустойчивости. Концентрация

микрочастиц на высоте 20 км мала [4], и столкнове-
ния с ними происходят реже одного раза в четыре
характерных газодинамических времени, как пока-
зывают простые оценки. Поэтому частицы в нор-
мальных условиях не могут являться источником
турбулентности на прямом крыле СПС. Как пока-
зали расчетные исследования [5], атмосферная
турбулентность также является маловероятным
источником внешних возмущений, приводящих
к ЛТП. Наиболее вероятным источником являет-
ся акустический шум от турбулентного погранич-
ного слоя на фюзеляже СПС, если его рассматри-
вать как плоский источник возмущений.

Важно подчеркнуть, что фюзеляж является
скорее осесимметричным (грубо – цилиндриче-
ским) источником возмущений, а не плоским.
Поэтому амплитуда излучаемых акустических
волн убывает обратно квадратному корню из рас-
стояния от оси фюзеляжа, и среднеквадратичное
значение пульсаций давления возле передней
кромки крыла оказывается в (z2/z1)0.5 раз ниже,
чем от плоского источника (для геометрии [1] это
отношение ≈2.4). Настоящая работа является
дальнейшим развитием исследований [5] на слу-
чай осесимметричного источника-фюзеляжа.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
Численное моделирование выполнено в рам-

ках уравнений Навье–Стокса. Использован ав-
торский пакет расчетных программ, основанный
на квазимонотонной схеме конечного объема вто-
рого порядка аппроксимации по времени и для
диссипативных слагаемых; реконструкция кон-
вективных потоковых величин на грани ячейки
осуществляется с применением схемы WENO-3
(детали реализации даны в [6]). Расчеты выполне-
ны в безразмерном виде для совершенного газа
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(воздуха) с постоянными показателем адиабаты
γ = 1.4 и числом Прандтля Pr = 0.72. Поверхность
теплоизолированная.

Прототипом для выбора параметров сверхзву-
кового потока, профиля прямого крыла и геомет-
рии СПС послужил самолет AS2 [1]. Рассматри-
вается модель прямого крыла с заостренными пе-
редней и задней кромками; профиль крыла
аппроксимируется параболой yw = 2τx(1 – x), где
τ – относительная толщина профиля, принятая
равной 10%. Все величины даны в безразмерном
виде. Характерный масштаб длины – хорда профиля
L = 5 м. Параметры воздуха взяты из модели стан-
дартной атмосферы на высоте 20 км. Число Маха
набегающего потока равно M∞ = 3, число Рей-
нольдса Re∞, L = 27.205 × 106, температура потока

 = 230 K.

Оценка характеристик шума, излучаемого тур-
булентным пограничным слоем над фюзеляжем,
сделана на основе результатов [7]. В поле пульса-
ций вблизи крыла в главном приближении преоб-
ладают медленные акустические волны с опреде-
ленным наклоном фронтов. Стохастический сиг-
нал на входе в расчетную область генерируется в
виде суммы элементарных акустических волн с
частотами, которые характерны для неустойчи-
вой области пограничного слоя. Моделируемый
частотный диапазон [ωmin, ωmax] включает гармо-
нику ω0, которая достигает наибольшего инте-
грального усиления среди всех остальных воз-
можных гармоник (в рамках линейной теории
устойчивости и метода e-N). Точка максимума –
20% хорды. Моделируемый сигнал равномерно
заполняет частотный диапазон с шагом ∆ω (см.
табл. 1) и имеет вид

Частотно-амплитудный спектр Φ(ω) и средне-
квадратичное значение пульсаций давления в
дальнем поле, приведенные в [7], дополняются
оценкой характеристик турбулентного погранич-
ного слоя на фюзеляже, что замыкает постановку
задачи моделирования акустического поля, пада-
ющего на прямое крыло СПС, без дополнитель-
ных полуэмпирических предположений.

Расчет ведется до 42% по хорде крыла. Детали
постановки и условий расчетов даны в [5].

∞*T

( ) ( )= Φ ω Δω ⋅ − ω + ϕ' 2 cos .i i i i
i

p tk x

РЕЗУЛЬТАТЫ
Поля возмущений давления на квазипериоди-

ческом режиме течения представлены на рис. 1а, б.
Этот режим устанавливается спустя Δt ≈ 1 после
начала генерации возмущений и характеризуется
тем, что статистические характеристики возму-
щений перестают зависеть от времени. Акустиче-
ские возмущения проникают в пограничный
слой и заметно растут вниз по потоку. Их ампли-
туда достигает максимума в интервале 0.15 < x <
< 0.25. Далее возмущения либо нелинейно распа-
даются с порождением ограниченных областей
турбулентного течения (турбулентных пятен), ли-
бо затухают без признаков нелинейности. Пятна
рождаются волновыми пакетами, которые воз-
буждаются локальными всплесками акустиче-
ских возмущений и достигают критической ам-
плитуды. Рождение пятен для плоского источни-
ка-фюзеляжа (рис. 1) происходит дальше 25%
хорды и имеет случайное распределение по раз-
маху крыла. Этот процесс не прекращается со
временем, в отличие от случая атмосферной тур-
булентности, где пятна вовсе не появляются [5].
Зародившиеся пятна увлекаются потоком, увели-
чиваясь в размерах и формируя подобие турбу-
лентных клиньев, вершина которых сносится по
потоку медленнее, чем пятно в целом. Вершина
одного такого клина расположена, например, при
x ≈ 0.37, z ≈ 0.06 на рис. 1а.

Для осесимметричного источника возмуще-
ний картина принципиально не меняется, но
пятна рождаются ниже по потоку (при x > 0.3,
рис. 1б). Это происходит значительно реже, чем в
случае плоского источника. Большую часть вре-
мени возмущенный пограничный слой остается
ламинарным. При этом уровень возмущений дав-
ления на поверхности имеет тот же порядок, что и
в случае плоского источника. Верификационные
расчеты, проведенные с расширенным спек-
тральным составом акустического шума (№ 3, 4 в
табл. 1) в целом подтверждают результаты, полу-
ченные в исходной постановке (№ 2 в табл. 1).

Анализ спектральных характеристик возмуще-
ний, представленный на рис. 2, подтверждает
описанное поведение. По мере развития возму-
щений максимум спектральной плотности мощ-
ности сдвигается в область более низких частот,
оказываясь вблизи ω = 200 на 20% по хорде, что
согласуется с результатами линейной теории
устойчивости и свидетельствует о линейном ха-
рактере эволюции волновых пакетов при x < 0.2.

Спектр уширяется вниз по потоку как для
плоского, так и для осесимметричного источни-
ка-фюзеляжа. Для плоского источника наблюда-
ется активный нелинейный распад возмущений
по мере их эволюции над крылом; уширение за-
метнее и больше соответствует переходному со-
стоянию пограничного слоя. В случае осесиммет-

Таблица 1. Параметры порождаемых возмущений
№ Фюзеляж ωmin ωmax ∆ω rms

1 плоский 100 300 2 2.272 × 10–4

2 осесим. « « « 9.434 × 10–5

3 осесим. 60 600 « «
4 осесим. « « 1 «
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Рис. 1. Поле возмущений давления на поверхности и распределения  вдоль двух продольных сечений поверхно-
сти z = const: а – плоский источник возмущений: б – осесимметричный источник (расчет № 3 в табл. 1).
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Рис. 2. Спектральная плотность мощности пульсаций давления на поверхности: а – плоский источник, б – осесим-
метричный источник (расчет № 3 в табл. 1).
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ричного источника-фюзеляжа признаки нели-
нейного распада на спектрах выражены
значительно слабее. При этом пятна образуются
редко, и можно характеризовать этот случай как
начальный переходный. Для конкретной рас-
сматриваемой конфигурации это означает, что
пятна развиваются над крылом независимо и не
формируют развитого турбулентного погранич-
ного слоя – крыло большую часть времени обте-
кается ламинарным потоком.

Сделанные наблюдения подтверждаются по-
ведением продольного коэффициента трения
сf,x(x), усредненного по времени и размаху крыла
в каждом продольном сечении (рис. 3). В случае
плоского источника наблюдается переходный
пограничный слой с началом перехода при x ≈ 0.3,
хотя область возмущенного трения начинается
при x ≈ 0.1. В случае осесимметричного источника
наблюдается зарождающееся начало перехода,

при котором распределение сf,x(x) начинает от-
клоняться от ламинарного при x ≈ 0.35.

Таким образом, акустические возмущения от
турбулентного пограничного слоя на фюзеляже
сверхзвукового пассажирского самолета способ-
ны приводить к ламинарно-турбулентному перехо-
ду на прямом крыле в тихих условиях сверхзвуково-
го полета через механизм формирования, роста и
последующего слияния турбулентных пятен.
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Results of direct numerical simulation of the receptivity of the supersonic boundary layer over an upswept
wing with a thin parabolic profile to acoustic noise of various intensity are presented. Acoustic noise is shown
to be capable of triggering laminar-turbulent transition over the upswept wing of supersonic transport.

Keywords: laminar-turbulent transition, supersonic boundary layer, upswept wing, supersonic transport,
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Рис. 3. Распределение осредненного коэффициента
трения: 0 – невозмущенное течение, 1 – плоский ис-
точник, 2–4 – осесимметричный источник (см. табл. 1).
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