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ВЛИЯНИЕ ИНЖЕКЦИИ ТЯЖЕЛОГО ГАЗА  

В ПРИСТЕНОЧНЫЙ СЛОЙ СВЕРХЗВУКОВОГО ПОГРАНИЧНОГО СЛОЯ  
НА ЕГО ПЕРЕХОД * 

 
Проведены экспериментальные исследования по влиянию распределенного вдува тяжелого газа (элегаз SF6)  

в пристеночный слой сверхзвукового (число Маха набегающего потока M = 2) пограничного слоя плоской пла-
стины на его ламинарно-турбулентный переход. Впервые экспериментально показано, что при инжекции тяжело-
го газа происходит стабилизация пограничного слоя, и положение перехода отодвигается от передней кромки.  

Ключевые слова: сверхзвуковой пограничный слой, проницаемая поверхность, вдув, тяжелый газ, неустойчи-
вость, переход. 

 
 
 
Введение 
 
В ряде задач возникает вопрос об управ-

лении пограничным слоем. Один из методов 
такого управления – отсасывание газа из 
пограничного слоя через проницаемую по-
верхность, с помощью которого можно  
замедлить процесс турбулизации погранич-
ного слоя (стабилизирующая роль отсасы-
вания объясняется уменьшением толщины 
пограничного слоя и формированием более 
устойчивого профиля скорости). Вопросу 
стабилизации течения (как при дозвуковых, 
так и при сверхзвуковых скоростях) посвя-
щены статьи [1; 2]. При этом в исследовани-
ях по устойчивости пограничного слоя при 
отсасывании необходимо учитывать свойст-

ва проницаемых поверхностей, которые мо-
гут существенно повлиять на устойчивость. 
Впервые влияние свойств проницаемого 
покрытия на устойчивость дозвукового по-
граничного слоя рассматривалось в теоре-
тическом исследовании С. А. Гапонова [3]. 
В дальнейшем им было предложено импе-
дансное соотношение, связывающее возму-
щения скорости и давления на проницаемой 
поверхности с учетом сжимаемости газа. 
Оно использовалось для исследования как 
дозвуковых [3], так и малых сверхзвуковых 
[4] скоростей потока.  

Долгое время эти теоретические работы 
были единственными в мире, а эксперимен-
тальные исследования этой проблемы от-
сутствовали совсем, что было обусловлено  
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в первую очередь отсутствием качественно-
го проницаемого материала. Однако сейчас 
ситуация изменилась. В последние годы  
были проведены эксперименты по устойчи-
вости как гиперзвукового [5–8], так и сверх-
звукового пограничного слоя [9–17]. Ре-
зультаты этих экспериментов указывают на 
удовлетворительное их соответствие данным 
расчетов, выполненных на основе линейного 
подхода [3–4] (в частности, в исследованиях 
[18; 19] для гиперзвуковых скоростей и в ра-
ботах [9–17] для сверхзвуковых скоростей). 

В работах [9–17] при определении поло-
жения ламинарно-турбулентного перехода и 
исследовании устойчивости пограничного 
слоя как к естественным, так и к искусст-
венным возмущениям, получено, что порис-
тое покрытие ускоряет переход и оказывает 
дестабилизирующее воздействие на первую 
моду возмущений.  

Однако, как показали расчеты [20; 21], 
можно стабилизировать сверхзвуковой по-
граничный слой с помощью инжекции – 
вдувая тяжелый газ в пристеночный слой 
этого погранслоя и тем самым выгодно ме-
няя (делая более устойчивым) профиль 
плотности поперек пограничного слоя. 

Экспериментальной проверке этих тео-
ретических выводов и посвящена данная 
работа. Цель данной работы – эксперимен-
тальное исследование влияния инжекции 
тяжелого газа (элегаз SF6) в сверхзвуковой 
пограничный слой на его устойчивость и 
ламинарно-турбулентный переход при чис-
ле Маха набегающего потока М∞ = 2. 

 
Методика эксперимента  
 
Эксперименты проводились в аэродина-

мической трубе Т-325 ИТПМ СО РАН [22] 
при числе Маха набегающего потока М∞ = 2, 
температуре торможения потока T0 ≈ 290 К 
и значениях единичного числа Рейнольдса 
Re1∞ = 11·106 и 6,6·106 м–1. 

В качестве модели (рис. 1) использова-
лась теплоизолированная плоская пластина, 
изготовленная из нержавеющей стали 
Х18Н9Т, длиной 440, толщиной 10 и шири-
ной 200 мм, с носиком, скошенным под уг-
лом 14º, и радиусом притупления передней 
кромки около 0,05 мм. Начало отсчета ис-
пользуемой в дальнейшем продольной 
(вдоль направления внешнего течения) ко-
ординаты х находится на передней кромке 
модели. На участке х = 50÷170 мм рабочей 

поверхности (на всю ширину пластины) в 
модели сделан паз, куда была вставлена (за-
подлицо с основной поверхностью модели) 
вставка-пластинка с пористостью 39 % из 
пористой нержавеющей стали ПНС-8 с чис-
тотой фильтрации (аналог размера пор) 
10 мкм и толщиной 2,5 мм (с шероховато-
стью поверхности Rz ≈ 11–12 мкм, опреде-
ленной с помощью оптического профило-
метра Zygo New View 7300). Эта вставка 
сделана из пористой стали (рис. 2), произво-
димой Выксунским металлургическим заво-
дом (спеченная из порошка, размер зерен 
около 70 мкм). В силу конструкции модели 
проницаемая часть пористой вставки распо-
лагалась на участке х = 65÷155 мм и z = 
= ±85 мм (от оси модели). Пластина жестко 
крепилась к боковым стенкам рабочей части 
трубы и устанавливалась под нулевым уг-
лом атаки. 

Если рабочая модель обтекалась в экспе-
риментах воздухом, то в качестве газа, ко-
торый инжектировался в пограничный слой 
сквозь проницаемую поверхность, был вы-
бран элегаз (гексафторид серы, SF6). Это 
тяжелый газ с молекулярным весом 1m   

146,07  (плотность при стандартных усло-
виях 6,15 кг/м³), т. е. приблизительно в 5 раз 
тяжелее воздуха. 
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Рис. 1. Экспериментальная модель в плане. Синим цве-
том показана вся пористая вставка (х = 50÷170 мм), 
красным – проницаемая часть пористой вставки (х =  
= 65÷155 мм) 
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Рис. 2. Схематичное представление пористой вставки: 
а – вид в плане; б – поперечное сечение 
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Эксперименты проводились для разного 
расхода элегаза при его вдуве в пристеноч-
ный слой пограничного слоя.  

Измерения положения перехода погранич-
ного слоя и устойчивости его к естественным 
возмущениям выполнялись с помощью тер-
моанемометра постоянного сопротивления с 
однониточным датчиком из вольфрамовой 
нити диаметром 10 мкм и длиной 1,5 мм. 
Величина перегрева нити датчика была 0,8, 
вследствие этого можно утверждать, что 
фиксировались преимущественно пульса-
ции массового расхода.  

Исследования естественных возмущений 
в пограничном слое модели проведены в 
слое, близком к слою с максимальными 
пульсациями, при E = const (E – среднее на-
пряжение в диагонали моста термоанемо-
метра), что соответствовало линии равного 
массового расхода. 

Пульсационные и средние характеристи-
ки потока измерялись с помощью автомати-
зированной системы сбора данных [23], ко-
торой оборудована аэродинамическая труба 
Т-325. Пульсационное напряжение с термо-
анемометра записывалось в персональный 
компьютер с помощью двенадцатиразрядно-
го амплитудно-цифрового преобразователя 
с частотой отсчетов 750 кГц. Длина реали-
заций 65 536 точек. В каждой точке для  
контроля повторяемости результатов выпол-
нялось по четыре измерения. Среднее на-
пряжение термоанемометра фиксировалось 
вольтметром Agilent 34401А и записывалось 
в компьютер через последовательный порт. 
Показания средних и пульсационных харак-
теристик поля потока снимались в основном 
через каждые 2 мм по продольной координа-
те х. Амплитудно-частотный спектр ( , )A f x  
рассчитывался как результат осреднения 
спектров мощности, которое выполнялось 
по 101 точке, что соответствовало полосе 
1,1 кГц. 

 

Расчет устойчивости течения 
 
Динамика бинарной смеси вязких тепло-

проводных сжимаемых газов описывается 
общей системой дифференциальных урав-
нений в частных производных, представ-
ленной в [24; 25]. Наиболее важными пара-
метрами, влияющими на динамику смеси 
являются: 2 ,m  1m  – молекулярные веса, и 
Cp2, Cp1 – удельные теплоемкости основного 

газа и примеси соответственно. Из этих об-
щих уравнений авторами настоящей работы 
была выведена система уравнений для опи-
сания течения в двумерном (2D) стационар-
ном сверхзвуковом пограничном слое  
бинарной смеси газов в отсутствие химиче-
ских реакций и в приближении локальной 
автомодельности течения [26; 27]. В этих 
уравнениях учитываются эффекты диффу-
зии примеси поперек пограничного слоя, 
термодиффузии и влияние продольных гра-
диентов давления. Наиболее важным пара-
метром, влияющим на динамику погранич-
ного слоя, при этом является параметр 
инжекции примеси с поверхности модели: 

Rew w wf V  , 

где w  – плотность смеси на стенке, норми-
рованная на величину плотности на внешней 
границе пограничного слоя, wV  – обезразме-
ренная нормальная компонента скорости на 
стенке, Re – число Рейнольдса, построенное 
по масштабу Блазиуса ламинарного погра-
ничного слоя. Можно видеть, что параметр 
инжекции фактически является нормиро-
ванным массовым расходом смеси по нор-
мали к проницаемой поверхности. Расчет 
коэффициентов вязкости и теплопроводно-
сти компонентов бинарной смеси, а также 
коэффициента диффузии примеси прово-
дился в рамках кинетической теории с ис-
пользованием потенциала Леннард-Джонса 
[24]. Вязкость и теплопроводность смеси 
рассчитывалась с помощью правила Вилки 
[28]. Для расчета коэффициента теплопро-
водности многоатомных газов учитывалась 
также поправка Эйкена. Наконец, краевая 
задача для уравнений пограничного слоя 
бинарной смеси газов интегрировалась чис-
ленно при помощи метода Рунге – Кутты 
четвертого порядка. Для выполнения гра-
ничных условий применялись метод стрель-
бы и Ньютоновы итерации. Уравнения, гра-
ничные условия и численные методы, 
использовавшиеся в настоящей работе, бо-
лее детально представлены в [26; 27].  

Линейная теория устойчивости для тече-
ния в пограничном слое бинарной смеси 
была развита авторами и представлена ранее 
в [29]. В результате линеаризации безраз-
мерных уравнений движения вязкой тепло-
проводной бинарной смеси газов для воз-
мущений, представленных в виде набора 
квазигармонических по пространству и вре-
мени волн вида 
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     , , , expq x y z t q y i x z Ct    , 

приходим к следующей системе обыкновен-
ных дифференциальных уравнений: 

( ) ( ) 0,
d dv

i U C v i u w
dy dy
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где  ,   – продольное и трансверсальное 

волновые числа; *
eC U      – часто- 

та; 2 Reef U F    , ReC F     ; 
22 e e eF f U     – частотный параметр, а f – 

размерная частота (Гц);  , , , ,u v w h c     – пуль-

сации трех компонент скорости, энтальпии 
и концентрации примеси соответственно. 
Система (1) решается при следующих одно-
родных граничных условиях на поверхности 
и на внешней границе пограничного слоя: 

12 0, , , w w

dc
f c D

dy
u w h
 

   
 

   

при  0 ,y   

 , , , 0u w h c     

при  .y    

(2)

Интегрирование задачи на собственные 
значения (1)–(2) проводилось численно ме-
тодом ортогонализаций [25]. Более подроб-
но уравнения устойчивости и численный 
метод обсуждается в [20]. Результаты расче-
тов устойчивости пограничного слоя при 
числе М = 3 изложены в [21]. 

 

Результаты 
 
В проведенных экспериментах исследо-

валось положение ламинарно-турбулент- 
ного перехода на плоской пластине в зави-
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Рис. 3. Зависимость числа Рейнольдса перехода Re t 
пограничного слоя от массового расхода Q инжекти-
руемого в пограничный слой элегаза 
 
 
 
 
симости от массового расхода инжектируе-
мого (в пристеночный слой пограничного 
слоя) элегаза. Полученные результаты по 
влиянию такого вдува на положение пере-
хода при 6

1Re 11 10   м–1 отражены на 
рис. 3. Число Рейнольдса перехода Ret опре-
делялось по единичному числу Рейнольдса, 
соответствующему максимуму в зависимо-
сти среднеквадратичного сигнала датчика 
термоанемометра от единичного числа Рей-
нольдса, при продольной координате х = 
= 140 мм. Эксперименты проводились при 
трех значениях массового расхода вдувае-
мого элегаза Q = 0; 0,085 и 0,18 г/(см2·мин). 
Из рис. 3 следует, что с последовательным 
увеличением расхода элегаза (при вдуве его 
в пристеночный слой сверхзвукового погра-
ничного слоя) число Рейнольдса перехода 
растет. 

Затем при 6
1Re 6,6 10   м–1 была экспе-

риментально исследована устойчивость по-
граничного слоя к естественным возмущени-
ям при значениях Q = 0 и 0,085 г/(см2·мин)  
и проведено сравнение полученных данных 
с результатами расчета по линейной теории 
устойчивости, а также с результатами экс-
периментов и расчетов для гладкой плоской 
пластины (при гладкой непористой вставке-
пластинке из нержавеющей стали вместо 
пористой). В расчете подбиралось такое 
значение трансверсального волнового числа 
β, при котором достигалось наилучшее сов-
падение с экспериментом на непроницаемой 
гладкой пластине. Расчеты показали, что 
при единичном числе Рейнольдса 1Re    
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Рис. 4. Кривые нарастания амплитуды возмущений на 
частоте f = 10 кГц по продольной координате A = A(x); 
Re1∞ = 6,6·106 м–1, расчет для χ = 40° (толстые линии) 
и эксперимент (тонкие линии с символами): 0 – глад-
кая непористая вставка; 1 – пористая вставка без вду-
ва элегаза (Q = 0); 2 – пористая вставка с инжекцией 
SF6 (Q = 0,085 г/(см2·мин)) 
 
 
 

66,6 10  м–1 наилучшее согласование тео-
ретических кривых нарастания амплитуд 
возмущений с экспериментальными данны-
ми для изученного диапазона частот дости-
галось при угле наклона возмущений отно-
сительно основного течения χ = 40°. Это 
значение χ использовалось в расчетах кри-
вых нарастания возмущений на пластине 
как с пористой, так и с гладкой вставкой. 

На рис. 4 приводятся (как эксперимен-
тальные, так и расчетные (χ = 40°)) кривые 
нарастания A = A(x) амплитуды возмущений 
по продольной координате х при 1Re    

66,6 10  м–1 на частоте f = 10 кГц для трех 
случаев. Для сравнения роста возмущений 
приведенные кривые нарастания нормиро-
ваны на единицу в фиксированном положе-
нии  70 мм 1A x   . 

На рис. 4 видно достаточно хорошее со-
гласование расчетных и опытных данных. 
Отклонение экспериментальных кривых от 
данных линейной теории свидетельствует о 
начале нелинейной стадии развития возму-
щений (т. е. о начале перехода ламинарного 
пограничного слоя в турбулентный) и про-
исходит при f = 10 кГц на гладкой непорис-
той пластине (0) при х ≈ 140 мм, на модели с 
пористой вставкой без вдува SF6 (1) при 
х ≈ 120 мм, а на модели с пористой вставкой 
и вдувом элегаза Q = 0,085 г/(см2·мин) (2) 
при х > 160 мм.  

Четко показано, что если пористость  
поверхности (без вдува) дестабилизирует 
сверхзвуковой (М∞ = 2) пограничный слой 
(устойчивость которого определяется пер-
вой модой возмущений), то инжекция тяже-
лого газа существенно стабилизирует этот 
пограничный слой, причем так, что по-
гранслой с инжекцией тяжелого газа стано-
вится более устойчивым, чем пограничный 
слой на гладкой непористой поверхности 
(см. рис. 4). 

 
Выводы 
 
Проведено экспериментальное и теоре-

тическое исследование влияния распреде-
ленного вдува тяжелого газа (элегаз SF6)  
в пристеночный слой пограничного слоя  
на ламинарно-турбулентный переход сверх-
звукового пограничного слоя при числе Маха 
набегающего потока М∞ = 2. Впервые экспе-
риментально показано, что вдув тяжелого 
газа стабилизирует течение в сверхзвуковом 
пограничном слое, а ламинарно-турбулент- 
ный переход отдаляется от передней кромки. 
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INFLUENCE OF HEAVY GAS BLOWING 

INTO THE WALL LAYER OF SUPERSONIC BOUNDARY-LAYER 
ON ITS TRANSITION 

 
The experimental investigation of the influence of the distributed blowing of heavy gas (sulfur 

hexafluoride of SF6) into the wall layer of supersonic flat-plate boundary layer (at free-stream Mach 
number M = 2) on the laminar-turbulent transition have been performed. For the first time experi-
mentally it is shown that in case of such blowing there is a boundary-layer stabilization, and the 
laminar-turbulent transition is removed from the model leading edge. 

Keywords: compressible boundary layer, permeability, blowing, heavy gas, stability, transition. 
 
 


