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На основании термоанемометрического метода исследования пульсаций сжимаемых течений 
рассмотрены вопросы определения акустических характеристик потока в рабочих частях аэро-
динамических труб трансзвуковых и сверхзвуковых скоростей. Показано, что при сверхзвуковых 
скоростях потока помимо волн Маха, генерируемых стационарными источниками возмущений 
на стенках рабочей части, и волн Маха, генерируемых наиболее интенсивными пульсациями, 
движущимися в сверхзвуковом турбулентном пограничном слое, могут иметь место волны Маха, 
источниками которых является также турбулентный пограничный слой. С помощью термоа-
немометрического метода можно определить характеристики каждого из типов этих волн и их 
источники. Установлено также, что простые звуковые волны могут генерироваться турбулентным 
пограничным слоем и проникать в рабочую часть от источников, расположенных в форкамере 
аэродинамической трубы до критического сечения сопла Лаваля. В аэродинамических трубах 
больших дозвуковых скоростей акустические возмущения состоят из звуковых волн, идентифи-
цируемых по интенсивности, направлению и спектральному составу, на основе разработанных 
методов термоанемометрии. Определяемые с помощью термоанемометра характеристики аку-
стических возмущений (интенсивность, направление, расположение источников) позволяют це-
ленаправленно их устранять или снижать, либо учитывать их влияние на исследуемые явления. 
Статья подготовлена по материалам доклада на 10-й российской конференции “Вычислитель-
ный эксперимент в аэроакустике и аэродинамике”, 16–21 сентября 2024 г., г. Светлогорск Кали-
нинградской области, http://ceaa.imamod.ru/.
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ВВЕДЕНИЕ И ОБЩИЕ ПОЛОЖЕНИЯ
Необходимым условием успешного моделиро-

вания в аэродинамических трубах (АДТ) обтека-
ния реальных объектов при реальных параметрах 
является соблюдение определенных критериев по-
добия, среди которых числа Маха и Рейнольдса в 
большинстве случаев можно считать главными. 
Воспроизведение натурных чисел Маха M обычно 
не вызывает трудностей. Подобие по числу Рей-
нольдса Re трудно выполнимо главным образом 
из-за большой разницы размеров реальных лета-
тельных аппаратов и испытуемых моделей в АДТ, 
что приводит к необходимости повышения дав-
ления при экспериментах до недопустимых из-за 
прочностных ограничений. В тех же случаях, когда 

достижение натурных чисел Рейнольдса возмож-
но, например в трансзвуковых криогенных трубах 
(NTF, США; ETW, Германия) или Т-128 (ЦАГИ), 
успешному моделированию препятствуют имею-
щиеся в рабочих частях АДТ фоновые возмущения 
потока, которые отсутствуют в реальных условиях 
полета. При исследовании явлений и обтекания 
моделей в аэродинамических трубах сверхзвуко-
вых скоростей фоновые возмущения потока могут 
внести искажения и погрешности в аэродинамиче-
ские характеристики моделей, а также получаемые 
результаты исследуемых явлений.

Из анализа линеаризованных уравнений дви-
жения газа известно, что в общем случае в рабо-
чих частях АДТ могут присутствовать три моды 
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возмущений потока — вихревые (турбулентность), 
энтропийные (температурная неоднородность) и 
акустические [1, 2].

Применяемые меры по снижению уровня тур-
булентных пульсаций и температурной неоднород-
ности с помощью детурбулизирующих сеток, боль-
шого поджатия потока между форкамерой и рабо-
чей частью АДТ эффективны и во многих случаях 
минимизируют их влияние на исследуемые явле-
ния. В таких случаях основным видом фоновых 
возмущений в рабочих частях высокоскоростных 
аэродинамических труб и влияющим фактором 
становятся акустические волны, генерируемые в 
пристеночной зоне рабочей части, так как устра-
нение или уменьшение таких возмущений стал-
кивается со значительными трудностями. Однако 
знание источников, природы акустических воз-
мущений позволяет целенаправленно принимать 
меры по их снижению или учитывать их влияние 
на процессы при обтекании моделей.

Достоинством термоанемометрического метода 
измерения возмущений является не только высо-
кая чувствительность к акустическим возмуще-
ниям, но и возможность определять их структуру, 
идентифицировать источники.

ОБЩИЕ ПОЛОЖЕНИЯ 
ТЕРМОАНЕМОМЕТРИИ 
БОЛЬШИХ СКОРОСТЕЙ

Основы измерения всех типов возмущений по-
тока при сверхзвуковых скоростях с помощью тер-
моанемометрических диаграмм пульсаций были 
заложены Коважным [2, 3]. 

Рассмотрим в общем случае реакцию чувстви-
тельного элемента датчика термоанемометра, пред-
ставляющего собой нагретую электрическим током 
нить, помещенную в поток по нормали к вектору 
средней скорости, на акустические возмущения.

В общем случае электрическое напряжение e 
на датчике термоанемометра зависит от массового 
расхода m и температуры торможения T0 газа:
	 e e m T= ( ), ,0  	 (1)
а для малых отклонений в безразмерном виде:
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где, следуя Коважному [2], введены обозначения 
для коэффициентов чувствительности датчика тер-
моанемометра к массовому расходу F и температу-
ре торможения G:
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Коэффициенты чувствительности F и G зави-
сят от параметров потока, степени нагрева нити 

датчика и ее физических характеристик, и могут 
определяться из калибровочных зависимостей e(m) 
при T0 = const и e(T0) при m = const или аналити-
чески с использованием данных по теплообмену 
датчиков и потока в виде полуэмпирических за-
висимостей числа Нуссельта от числа Рейнольдса. 
Отметим также, что при сверхзвуковых скоростях 
потока, как показал Коважный и было подтверж-
дено экспериментами других авторов, в том числе 
и нашими, влияние на теплообмен датчика термо-
анемометра коэффициентов вязкости и теплопро-
водности газа, определяемых по температуре тор-
можения потока, а не по статической температу-
ре или какой-то другой, исключает влияние числа 
Маха. Это можно объяснить тем, что наиболее вли-
яющей на теплообмен зоной является дозвуковая 
зона между скачком уплотнения (близким к пря-
мому) и передней поверхностью нити.

Разделив уравнение (2) на G, получим:

	 ′ ′= - ′ϑ r
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, 	 (3)

где введены обозначения для нормированного на-
пряжения ϑ и относительного коэффициента чув-
ствительности датчика r:
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где r — плотность, u — скорость, T — температура 
газа, g — показатель адиабаты, после простых пре-
образований с учетом газодинамических функций 
a и b:
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получим для пульсаций
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Подставляя последние соотношения в (3), по-
лучим уравнение, связывающее нормированные 
пульсации напряжения с пульсациями потока:
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Применим последнее уравнение к звуковым 
пульсациям, распространяющимся в потоке под 
углом c. Для этого используем также соотношения 
для звуковой волны:

m u
p p

Tn n= = = =ρ
ρ ρgconst const, ; ;R

здесь p — давление, mn — массовый расход и 
un — скорость в звуковой волне, R — газовая 
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постоянная. В итоге получим для пульсаций (a — 
скорость звука):
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Для звуковой волны, распространяющейся под 
некоторым углом c = const, с учетом предыдущих 
соотношений можно записать:

′ ′ ′= = -( ) +( ) - +( )

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Поскольку в экспериментах обычно определя-
ются среднеквадратичные величины пульсаций 
электрического напряжения, итоговое уравнение 
запишется:

	 ϑ ρ a g c c= -( ) +( ) - +( )-1 1 1 1M r Mcos cos , 	 (6)
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График уравнения (6) представляет собой диа-
грамму в переменных Коважного ϑ, r, и в общем 
случае устанавливает связь между нормированным 
выходным напряжением термоанемометра ϑ и пе-
регревом датчика, так как величина r пропорцио-
нальна величине перегрева датчика [4].

Так как для получения данных, входящих в (6), 
следует выполнять измерения при разных зна-
чениях r, т.е. при разных температурах датчика, 

необходимо применение термоанемометра посто-
янного тока, чтобы обеспечить одинаковый ча-
стотный диапазон при всех перегревах датчика. 
Известно, что частотный диапазон термоанемо-
метров постоянного сопротивления существенно 
уменьшается со снижением перегрева нити, см., 
например, [4].

ВИДЫ АКУСТИЧЕСКИХ 
ВОЗМУЩЕНИЙ В РАБОЧИХ ЧАСТЯХ 

АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ТРУБ
Из уравнения (6) следует, что величина ϑ обра-

щается в ноль при значениях r = r
0
:

	 r
M

M
0 1

1 1

1
= ( ) +( )

+( )
a g c
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¨ cos

cos¨
.	  (7)

График зависимости r0(M) для разных значений 
c приведен на рис. 1 для дозвуковых и сверхзвуко-
вых скоростей потока. При сверхзвуковых скоро-
стях область значений r0 односвязна, в то время 
как для дозвуковых скоростей потока область зна-
чений r0 состоит из нескольких отдельных частей. 

Акустическая мода при сверхзвуковых 
скоростях потока

При выводе соотношений для диаграмм мод 
пульсаций Коважный [2] предположил, что акусти-
ческая мода соответствует волнам Маха от стацио-
нарных источников. Обычно такие волны хорошо 
визуализируются с помощью теневого шлирен-ме-
тода, их источники неподвижны и расположены на 
стенках рабочих частей АДТ, при этом cos c = –1/M.  
Из уравнения (7) следует, что в этом случае r0 

= 0. 
На рис. 1 это горизонтальная пунктирная ли-
ния. Однако большинство экспериментальных 
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Рис. 1. Зависимость r0 от числа Маха и угла распространения акустических возмущений.
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результатов не подтвердили этот вывод — диаграм-
мы пульсаций не проходили через начало коорди-
нат, а были смещены вверх. Лауфер на основании 
выполненных им экспериментов показал, что ос-
новным источником акустических возмущений в 
рабочих частях сверхзвуковых аэродинамических 
труб являются максимальные по интенсивности 
пульсации в развитом турбулентном пограничном 
слое на стенках, генерирующие нестационарные 
волны Маха, угол наклона которых определяет-
ся зависящей от числа Маха скоростью движения 
этих пульсаций в пограничном слое [5]. Получен-
ные Лауфером результаты позволили, используя 
выражение (7), определить эмпирическую зави-
симость r0 от числа Маха потока, что отражено на 
рис. 1 штрихпунктирной линией. Эта зависимость 
подтверждена другими авторами, в том числе из-
мерениями в аэродинамических трубах ИТПМ СО 
РАН [4].

Нет оснований предполагать, что уравнение (6) 
не справедливо при углах распространения волн c, 
отличающихся от рассмотренных Коважным и Ла-
уфером, так как могут генерироваться волны Маха 
и звуковые волны другими слоями погранично-
го слоя на стенках, а также звуковые волны могут 
проникать из форкамеры АДТ и сноситься пото-
ком. Соответствующие расчетные значения r0 так-
же приведены на рис. 1 для всех допустимых углов 
(0° ≤ c ≤ 180°). 

Можно выделить несколько зон в области зна-
чений r0. Звуковым волнам, генерируемым внеш-
ней частью пограничного слоя, где скорость отли-
чается от скорости внешнего потока на величину 
ΔM < 1, могут соответствовать любые r0 из области 
значений. В то же время, проникающие из форка-
меры звуковые волны распространяются, как пра-
вило, в направлении потока, c ≈ 0, так как волны 
противоположного направления не проникают из 
форкамеры в рабочую часть АДТ. Им соответству-
ет зона положительных значений r0. Зоне отрица-
тельных значений r0 соответствуют волны Маха, 
отличающиеся от рассмотренных Коважным и Ла-
уфером. Кроме того, отрицательным значениям r0 
могут также соответствовать звуковые возмуще-
ния, но по интенсивности они много меньше волн 
Маха.

Отметим также, что для турбулентности сиг-
нал термоанемометра обращается в ноль, т.е. зна-
чение диаграммы пульсаций ϑ(r0) = 0 достигается 
при r0 = b, при этом точка b никогда не совпадает 
с нулевой точкой для акустической моды. Это по-
зволяет разделять пульсации давления, вызванные 
пульсациями скоростного напора, от акустических 
возмущений. Для температурной неоднородности 
ϑ(r0) = 0 достигается при r0 = – a, т.е. диаграмма 
пульсаций обращается в ноль при продолжении ее 
в область отрицательных значений r.

Акустическая мода  
в рабочих частях дозвуковых АДТ 

Область значений r0, см. рис. 1, состоит из 
трех частей — одна соответствует углам распро-
странения звука по потоку, т.е. 0°≤  c  ≤  90° или 
0 ≤ cos c ≤ 1. Каждая из двух других частей, рас-
положенных по обе стороны оси абсцисс, соот-
ветствует углам распространения звуковых волн в 
диапазоне 90°< c ≤180°, но знаки r0 в этих частях 
противоположные и, как следует из соотноше-
ния (7), для каждого числа Маха положительные 
значения r0 соответствуют 1 > cos c > –M, а отри-
цательные значения r0 соответствуют диапазону 
0 < cos c < –M. При cos c = –M величина r0 → ∞.

Графики зависимости (6) в форме диаграмм 
пульсаций Коважного для рассмотренных типов 
возмущений и для разных углов распространения 
показаны для сверхзвуковых скоростей (M = 2) на 
рис. 2а и для дозвуковых скоростей (M = 0.5) на 
рис. 2б. При фиксированной интенсивности аку-
стических возмущений, на графиках <ρ>  =  1%, 
диаграммы для всех углов распространения пере-
секаются в одной точке, r = b(M). Отметим, что в 
этой точке термоанемометр нечувствителен к тур-
булентным пульсациям, что дает возможность раз-
делять гидродинамические пульсации давления, 
вызванные пульсациями скоростного напора, от 
акустических [6–8].

В качестве примера рассмотрим распростране-
ние звуковых волн для M = 0.5. В соответствии с 
соотношением (7), когда знаменатель обращается в 
ноль, особой точкой является значение cos c = –M = 
= –0.5, чему соответствует вертикальная прямая 
А на рис. 1, проходящая через точку M = 0.5. Все 
кривые в верхней части графика для углов c > 90° 
справа от прямой А принадлежат области M > 0.5 
и не отвечают рассматриваемым условиям. Ре-
шения есть для пересекающих прямую а кривых, 
соответствующих углам 0°≤ c  ≤90°. На примере 
(см. рис. 2б) это V-образные диаграммы для углов 
0°, 60° и 90°, как и для приведенных на графике 
углов 96° и 100°. Для всех этих диаграмм r0 положи-
тельно. Для углов распространения акустических 
волн 120° < c < 180° диаграммы линейны, их про-
должения пересекают ось абсцисс при отрицатель-
ных значениях r0 (см. линии для углов 140° и 180°).

Примеры измерения пульсаций в рабочих 
частях аэродинамических труб

На рис. 3 приведена диаграмма пульсаций, по-
лученная при измерениях в сверхзвуковой аэроди-
намической трубе Т-325 ИТПМ СО РАН с разме-
ром рабочей части 0.2×0.2 м при числе Маха по-
тока равном 3. При нескольких перегревах нити 
датчика измерялось выходное напряжение термо-
анемометра и по приведенным выше формулам 
рассчитывалось значение ϑ(r). Необходимые для 
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расчета значений ϑ и r величины коэффициентов 
чувствительности F и G определялись по данным 
калибровки датчика по методике, описанной в [4]. 
Линейная форма полученной диаграммы пульса-
ций ϑ(r) соответствует акустическим возмущени-
ям в виде волн Маха, генерируемых пульсациями в 
развитом турбулентном пограничном слое на стен-
ках рабочей части АДТ, см. [5]. В соответствии с 
уравнением (6) можно записать:

ϑ ρ a g c

ϑ ρ c

0 1 1

1 1

( ) = -( ) +( )
∂ ∂ = +( )






-

M

r M

cos ,

/ cos .

Система содержит 2 неизвестные величины 
< ρ > и cosc. Зная из данных эксперимента, рис. 3, 
величины ϑ при r = 0 и наклон диаграммы ϑ(r), 
решая приведенную систему уравнений, опреде-
ляются неизвестные: интенсивность пульсаций 
плотности < ρ > = 0.39% и угол между нормалью 
к волне Маха и направлением потока cosc ≈ -0.22 
и c ≈ 103°.

Пример акустической моды пульсаций для до-
звуковых скоростей потока при числе Маха потока 
равном 0.76 приведен на рис. 4. Звуковые волны, 
наблюдаемые в спектре выходного сигнала термо-
анемометра в виде дискретной частоты f = 11 кГц, 
генерировались одиночным отверстием диаметром 
6 мм на стенке рабочей части. Для построения диа-
граммы пульсаций использовались результаты из-
мерений сигнала термоанемометра в узкой полосе 
частот ~ 30 Гц, включающей генерируемые возму-
щения. Обработка данных выполнялась аналогич-
но предыдущему примеру. Для рассматриваемого 

примера b = 0.207 и a = 0.896. Полученное значе-
ние r0 = 0.37 для диаграммы пульсаций соответ-
ствует углу распространения звука в точке измере-
ния c = 80°, см. точечные линии со стрелками на 
рис. 1, при интенсивности < ρ > = 1.34%. 

В работах [6–8] имеются примеры измерений 
акустических возмущений при разных числах Маха 
и в рабочих частях различных аэродинамических 
труб. В общем случае для разных участков спек-
тра пульсаций могут быть разные типы акустиче-
ских возмущений, некоторые из которых могут 
вносить небольшой вклад в суммарный сигнал, но 
они могут быть существенными при исследовании 

(a)

ϑ,%

0.5
–1120° (cosχ=–M )

180°

150°

0°

0 0.5

90°

60°

30°

β r

ϑ,%

(б)

0.4

0 β r0.5

0°

60°
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180°

140°

96°

100°

120°
–1(cosχ=–M )

Рис. 2. Диаграммы акустической моды возмущений.

ϑ,%

0.2 

0 0.4 0.8 r

Рис. 3. Диаграмма пульсаций в рабочей части аэро-
динамической трубы при M = 3.
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влияния различных факторов, например, на пере-
ход к турбулентности в пограничном слое или на 
отрывные явления и т.д. 

Термоанемометрический метод не ограничива-
ется применением при экспериментальных иссле-
дованиях акустических явлений в аэродинамиче-
ских трубах, а может быть полезен при изучении 
генерации звука в авиадвигателях, определении 
эффективности ЗПК, тестировании аналитических 
и численных методов в аэроакустике, [9–11].

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Термоанемометрический метод исследования 

пульсаций в аэродинамических трубах больших 
скоростей позволяет помимо интенсивности вы-
явить особенности акустических возмущений, 
направление их распространения, расположение 
источников, что, в свою очередь, дает возможность 
либо целенаправленно бороться с нежелательными 
возмущениями, либо учитывать их влияние.

Главным признаком вида акустических возму-
щений и расположения их источника и при до-
звуковых, и при сверхзвуковых скоростях потока 
фактически является значение параметра r0, при 
котором выходной сигнал термоанемометра обра-
щается в ноль.

Если при дозвуковых скоростях потока имеют 
место акустические возмущения в виде звуковых 
волн, то при сверхзвуковых скоростях могут на-
блюдаться не только волны Маха, генерируемые 
источниками на стенках (Коважный) или наибо-
лее интенсивными пульсациями в турбулентном 

пограничном слое на стенках (Лауфер), но и вол-
ны Маха, создаваемые в пограничном слое други-
ми пульсациями, скорость которых относительно 
набегающего потока больше скорости звука. Если 
же их скорость меньше скорости звука (во внешней 
части пограничного слоя), могут генерироваться 
простые звуковые волны, не формирующие волны 
Маха. Такие же волны могут проникать в рабочую 
часть из форкамеры АДТ.

Работа выполнена в рамках государственно-
го задания ИТПМ СО РАН (№ гос. регистрации: 
124020900037-2).
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Рис. 4. Диаграмма пульсаций, генерируемых точеч-
ным источником при M = 0.76.
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Features of background acoustic disturbances in high-speed wind tunnels
V. A. Lebigaa,*,  D. S. Mironova,  A. Yu. Paka

aKhristianovich Institute of Theoretical and Applied Mechanics SB RAS, Institutskaya str. 4/1,  
Novosibirsk, 630090 Russia
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Based on the hot-wire method for studying the fluctuations of compressible flows, the issues of de-
termining the acoustic characteristics of the flow in the test sections of wind tunnels at transonic and 
supersonic speeds are considered. It is shown that at supersonic flows, in addition to the Mach waves 
described by Kovasznay, generated by stationary sources of disturbances on the walls of the test sec-
tions, and Mach waves generating the most intense fluctuations, distributed and moving in a supersonic 
turbulent boundary, described by Laufer, there may be Mach waves, the sources of which is a turbulent 
boundary layer. Using the hot-wire approach, it is possible to determine the characteristics of each type 
of these waves and their sources. It is also established that simple sound waves can be both produced 
by the turbulent boundary layer and those penetrating into the test section from sources located in the 
prechamber of the wind tunnel through the critical section of the Laval nozzle. In wind tunnels of high 
subsonic speeds, acoustic disturbances are produced from sound waves identified by intensity, direc-
tion and spectral composition using developed methods of thermal anemometry. The characteristics 
of acoustic disturbances (intensity, direction, location of sources) determined using the hot-wire allow 
them to be purposefully preserved or reduced, or their influence on phenomena under investigation can 
be taken into account. The article was prepared based on the materials of the report at the 10th Russian 
conference “Computational experiment in aeroacoustics and aerodynamics”, September 16–21, 2024, 
Svetlogorsk, Kaliningrad region, http://ceaa.imamod.ru/.

Keywords: acoustics, Mach wave, sound, hot-wire, fluctuation diagram, wind tunnel
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