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Выполнен расчет устойчивости ламинарного пограничного слоя на поверхности гиперзвукового сопла 
для числа Маха M = 6 аэродинамической установки Транзит-М. Профили ламинарного пограничного слоя 
получены путем численного решения уравнений Навье−Стокса в программе Fluent пакета Ansys. В приближе-
нии линейной теории устойчивости получены N-факторы роста вихрей Гёртлера, возмущений первой и второй 
мод Мэка. Показано, что для рассматриваемого сопла наиболее неустойчивыми являются вихри Гёртлера. 
Определены эмпирические зависимости локального числа Рейнольдса ламинарно-турбулентного перехода от 
N-фактора и единичного числа Рейнольдса. 
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Введение 

Проведение экспериментальных исследований устойчивости и ламинарно-турбу-
лентного перехода гиперзвукового пограничного слоя необходимо для понимания фун-
даментальных причин возникновения перехода, а также для построения и валидации 
теоретических или численных моделей. В потоке, создаваемом обычной гиперзвуковой 
аэродинамической трубой, уровень пульсаций значительно выше, чем в условиях гипер-
звукового полета в атмосфере, поэтому процессы, приводящие к ламинарно-турбу-
лентному переходу, в этих двух случаях могут отличаться [1]. Наличие высокого уровня 
пульсаций в потоке затрудняет или делает невозможным верификацию эксперименталь-
ными результатами данных, полученных теоретически или численно. Таким образом, 
снижение уровня пульсаций в потоке гиперзвуковой аэродинамической трубы является 
актуальной задачей [1]. 
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Малошумным принято считать поток, в котором уровень пульсаций статического 
давления не превышает 0,1 %. В настоящее время существуют четыре малошумные ги-
перзвуковые аэродинамические трубы: Boeing/AFOSR Mach-6 Quiet-Flow Ludwieg Tube 
(BAM6QT) at Purdue University (USA) [2], The Mach 6 Quiet Tunnel (M6QT) at Texas 
A&M National Aerothermochemistry Laboratory (USA) [3], Mach 6 hypersonic quiet tunnel 
at Peking University (China) [4], Mach 6 hypersonic quiet tunnel at NUDT [5], ведется раз-
работка пятой установки ⎯ Notre Dame Mach 6 quiet tunnel [6]. Возмущения в потоке 
появляются из-за конструктивных особенностей (наличия дросселей, стыков деталей, 
измерительных приборов и др.) и турбулентного пограничного слоя, возникающего на 
стенках сопла [7]. Для подавления возмущений в форкамере перед дозвуковой частью 
сопла устанавливается набор сеток с различной степенью проницаемости. Турбулент-
ный пограничный слой на стенках гиперзвукового сопла излучает в поток акустические 
волны Маха, возникающие на турбулентных вихрях. В малошумных гиперзвуковых аэро-
динамических трубах BAM6QT и M6QT перед критическим сечением сопла произво-
дится слив пограничного слоя, и вниз по потоку начинает развиваться новый погранич-
ный слой. Для того чтобы достичь уровня пульсаций ниже 0,1 %, необходимо, чтобы 
пограничный слой на сверхзвуковой части сопла оставался полностью ламинарным [7]. 
В работах [8, 9] проводились исследования влияния отсоса пограничного слоя в сверх-
звуковой части сопла и было показано, что шероховатость поверхности и неравномер-
ность отсоса приводят к возникновению возмущений. Реализовать полностью ламинар-
ный пограничный слой удалось за счет полировки стенок и специально разработанного 
профиля сопла [7]. При быстро расширяющемся профиле сопла ламинарно-турбулент-
ный переход реализуется из-за неустойчивых вихрей Гёртлера. При медленно расши-
ряющемся профиле доминируют возмущения Толлмина−Шлихтинга и переход распола-
гается ниже по потоку от горла, но при этом длина сопла значительно увеличивается, 
что усложняет производство высокоточного контура. Исходя из этого профиль рассчи-
тывается так, чтобы и вихри Гёртлера и возмущения Толлмина−Шлихтинга вызывали 
ламинарно-турбулентный переход пограничного слоя ниже по потоку от начала области 
равномерного потока в сопле [10]. Положение перехода зависит также от единичного 
числа Рейнольдса набегающего потока, поэтому существующие малошумные аэродина-
мические трубы работают при умеренных единичных числах Рейнольдса. Ограничения 
по числу Рейнольдса и геометрическому размеру модели, на которой исследуется гипер-
звуковой пограничный слой, не позволяют наблюдать естественный переход от лами-
нарного к турбулентному пограничному слою. На сегодняшний день задачи уменьшения 
протяженности сопла и увеличения единичного числа Рейнольдса при неизменном или 
более низком уровне возмущений в набегающем потоке являются актуальными. Это 
обуславливает необходимость создания оптимизационных алгоритмов для расчета кон-
тура гиперзвукового сопла и изучения возможных активных или пассивных методов 
стабилизации возмущений в пограничном слое сопла для задержки ламинарно-
турбулентного перехода. 

В настоящей работе представлены результаты исследования устойчивости погра-
ничного слоя на поверхности профилированного сопла аэродинамической трубы крат-
ковременного действия Транзит-М, рассчитанного на число Маха M = 6. С использова-
нием этого сопла был получен ряд важных экспериментальных данных по устойчивости, 
ламинарно-турбулентному переходу и управлению устойчивостью гиперзвуковых по-
граничных слоев (см., например, работы [11−14]). В работе [15] было показано, что 
в диапазоне единичных чисел Рейнольдса Re1∞ = (4–24)⋅106 м−1 на выходе из сопла уро-
вень пульсаций давления составляет менее 3 %, а уровень пульсаций теплового потока ⎯ 
менее 8 %. Таким образом, исследование причин возникновения и методов снижения 
высокого уровня пульсаций потока для рассматриваемого сопла является актуальным. 
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Методика расчета положения ламинарно-турбулентного перехода 

Для определения положения ламинарно-турбулентного перехода в рассматривае-
мой работе используется eN-метод в рамках линейной теории устойчивости погранично-
го слоя относительно малых возмущений. Линейная теория устойчивости предполагает 
медленное изменение параметров потока вдоль поверхности (в сравнении с нормальным 
направлением), поэтому параметры потока с возмущениями в уравнениях движения иде-
ального газа можно выразить следующим образом: 

i ( ) i i( , , , ) ( , , ) ( , , , ) ( , , ) ( )e ,x x z wtA t x y z a x y z a t x y z a x y z a y α β+ −′ ′= + = +                 (1) 

где A ⎯ параметр потока, a ⎯ параметр стационарного невозмущенного потока, a′ ⎯ 
амплитуда малого нестационарного возмущения, координата x ⎯ направлена по потоку 
параллельно поверхности, координата y ⎯ нормаль к поверхности, координата z направ-
лена перпендикулярно потоку параллельно поверхности, α, β ⎯ волновые числа, ω ⎯ 
частота. Для двумерных поверхностей параметры пограничного слоя вдоль z постоянны, 
поэтому β является реальным числом, а волновое число в направлении потока может 
иметь мнимую часть: α = αr + iαi. Так, при αi  > 0 ⎯ возмущение устойчиво, а при αi < 0 ⎯ 
неустойчиво. 

eN-метод основан на предположении о том, что начало ламинарно-турбулентного 
перехода определяется по месту, где малое возмущение с начальной амплитудой a′0 дос-
тигает определенного уровня a′tr: 

tr
tr 0e ,Na a′ ′=                                                            (2) 

tr

cr
tr i ( ) ,

x

x
N a x dx= −∫                                                      (3) 

где xcr
 ⎯ начало области неустойчивости течения, xtr ⎯ начало ламинарно-турбулент-

ного перехода, Ntr ⎯ фактор перехода. Для определения Ntr необходимо рассчитать па-
раметры ламинарного пограничного слоя, а затем для полученных профилей погранич-
ного слоя вычислить коэффициенты нарастающих возмущений −iαi . 

Метод расчета невозмущенного ламинарного пограничного слоя 

В представленном исследовании профили ламинарного пограничного слоя рассчи-
тывались с помощью программы Fluent из пакета Ansys. Расчет проводился для сопла 
гиперзвуковой аэродинамической трубы кратковременного действия Транзит-М. Сопло 
рассчитано на число Маха M = 6 с выходным диаметром 0,3 м и длиной 1,46 м. Контуры 
числа Маха показаны на рис. 1. 

Вычисления выполнялись в осесимметричной постановке с ламинарной вязкостью. 
Рабочим газом являлся воздух. Зависимость вязкости от температуры определялась по 
закону Сазерленда, теплопроводность определялась в рамках молекулярно-кинетичес-
кой теории. На входе в сужающуюся часть сопла ставилось граничное условие «pressure 
inlet»: P0 = 0,35, 0,817, 1,5, 2,65 и 3,75 МПа, T0 = 380 K; на выходе ставилось условие 
истечения в вакуум «pressure outlet»: P = 0. Температура стенки сопла Tw = 295 K. Еди-
ничное число Рейнольдса на выходе сопла Re1∞ = (4,6, 10,6, 19,4, 34,14 и 48,1)⋅106 м−1. 

 
 

Рис. 1. Контуры числа Маха. 
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Для расчета использовалась струк-
турированная сетка со сгущением ячеек 
к поверхности сопла и критическому се-
чению (x = 0). Поверхность сопла была 
разделена на 1500 ячеек с самой малень-
кой ячейкой в критическом сечении, рав-
ной 0,1 мм, и самой большой на выходе, 
равной 3,5 мм. Количество ячеек по вер-
тикали составляло 200, самая маленькая 

ячейка имела размер 0,01 мм. Ячейки располагались ортогонально поверхности, для того 
чтобы вести расчет устойчивости в локальной системе координат, ориентированной по 
поверхности сопла. Увеличение количества ячеек в три раза привело к изменению про-
филей пограничного слоя не более чем на 0,5 %, поэтому расчеты велись для описанной 
выше сетки, состоящей из 1500×200 ячеек. 

Рисунок 2 иллюстрирует изменение единичного числа Рейнольдса и числа Маха 
вдоль оси сопла для Re1∞ = 19,4·106 м−1. Видно, что к выходу сопла числа Маха и Рей-
нольдса принимают постоянные значения. На рис. 3а приведены профили единичного 
числа Рейнольдса и числа Маха на выходе из сопла при x = 1,450 м для Re1∞ = 19,4⋅106 м−1. 
Получено, что максимальное отклонение в ядре потока по числу Re1 составляет 2,9 % и 
по числу Маха ⎯ 1,3 %. Максимальный угол наклона вектора скорости на выходе из 
сопла не превышает 0,01° (рис. 3b). Таким образом, показано, что поток на выходе из 
данного сопла является равномерным. 

Метод расчета устойчивости ламинарного пограничного слоя 

Для пограничного слоя на поверхности профилированного гиперзвукового сопла 
характерны нарастающие возмущения типа вихрей Гёртлера, волн Толлмина−Шлих-
тинга (возмущений первой моды Мэка) и высокочастотных акустических возмущений 
(возмущений второй моды Мэка). Расчет устойчивости проводился в локальном линей-
ном приближении с помощью метода коллокаций, как и в работах [16, 17]. На стенке 

Рис. 2. Зависимости единичного числа 
Рейнольдса (1) и числа Маха (2) на оси 

от расстояния от горла сопла 
для Re1∞ = 19,4⋅106 м−1. 

 
 

Рис. 3. Профили единичного числа Рейнольдса и числа Маха (a) 
и угол наклона вектора скорости (b) на выходе из сопла при x = 1,450 м для Re1∞ = 19,4·106 м−1. 
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и на верхней границе расчетной области задавалось равенство нулю амплитуды возму-
щений. Профили пограничного слоя интерполировались на узлы сетки, которые опреде-
лялись на интервале 0 ≤ y ≤ ymax как 

cos( ), 0, 1,.... ,k j L j Lπ= =                                               (4) 

1
2

1 ,ky C
C k
+

=
−

                                                          (5) 

где L ⎯ общее количество ячеек, C1 = yδ ymax /(ymax − 2yδ ), C2 = 1 + 2C1 /ymax, yδ  ⎯ грани-
ца пограничного слоя. В результате такого определения узлов половина от общего числа 
ячеек находится внутри пограничного слоя [17]. В данном исследовании выбрано L = 200 
как наиболее оптимальное. Вдоль поверхности сопла шаг расчета составил dx = 0,01 м. 

Для расчета характеристик волн Толлмина−Шлихтинга (возмущений первой моды 
Мэка) и высокочастотных акустических возмущений (возмущений второй моды Мэка) 
использовалась система уравнений, описанная в работе [16]. Собственные значения (α (x)) 
и собственные функции (a′(y)) находились для заданных размерных значений попереч-
ного волнового числа β и частоты ω возмущения. 

Для валидации программного кода, используемого в настоящем исследовании, был 
проведен расчет устойчивости пограничного слоя на пластине при числе Маха M = 2, 
как в работе [18]. В данном случае наиболее неустойчивыми являются наклонные воз-
мущения первой моды Мэка. На рис. 4 показано сравнение зависимостей степеней на-
растания первой моды возмущений от частоты возмущений. Получено хорошее количе-
ственное согласование. Отличие в расчетных амплитудах степени роста связано с раз-
личными методами расчета основного течения, а так же с тем, что в работе [18] фикси-
ровался угол наклона волнового вектора, а не размерное поперечное число β, как в рас-
сматриваемом случае. 

На рис. 5 показаны собственные функции возмущений первой и второй мод на 
профилированном сопле M = 6 при x = 1,2 м для Re1∞ = 19,4·106 м−1. Как видно, собст-
венная функция первой моды возмущений (рис. 5a) достаточно медленно затухает 
от границы пограничного слоя (δ = 0,005 м). Для того чтобы удовлетворялось условие 
равенства нулю амплитуды возмущений на верхней границе, высота области задавалась 
как ymax = 20·δ. 

 
 

Рис. 4. Зависимость степени роста возмущений первой моды Мэка от частоты возмущения. 
Данные работы [18]: 1 ⎯ сплошная поверхность,  2 ⎯ проницаемая поверхность, 

3 ⎯ проницаемая поверхность и вдув тяжелого газа SF6,  4 ⎯ результаты настоящей работы. 
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Расчет линейного развития неустойчивости Гёртлера проводился с помощью урав-
нений, описанных в исследовании [19]. В работе [20] было показано, что степени нарас-
тания стационарных вихрей Гёртлера больше, чем нестационарных, поэтому собствен-
ные значения и собственные функции возмущений находились для заданных значений 
поперечного числа β, которое определялось по количеству вихрей на длину окружности 
сопла: 

2( ) ,
( ) ( )

nx
x r x
πβ

λ
= =                                                         (6) 

2 ( )( ) ,r xx
n

πλ =                                                             (7) 

где λ ⎯ длина волны возмущения поперек потока, r ⎯ радиус сопла, n ⎯ фиксирован-
ное число вихрей. 

Для валидации рассматриваемого программного кода использовались результаты 
расчета неустойчивости Гёртлера на пластине при числе Маха M = 3,5 из работы [19]. 
На рис. 6 показано сравнение степеней нарастания для числа Гёртлера GL = 50 в зависи-
мости от βBl, здесь βBl ⎯ поперечное волновое число, обезразмеренное на локальный 
параметр Блазиуса, поэтому при постоянном размерном волновом числе безразмерное 
меняется вдоль пластины. Видно, что максимальное отклонение составляет 10 % при 

максимальном βBl, возможно это связанно с раз-
ностью расчета основного течения. 

На рис. 7а показано изменение числа 
Гёртлера, определенного по толщине вытес-
нения пограничного слоя (δ*), вдоль оси сопла 
для Re1∞ = 19,4·106 м−1: 

e e

e
G ,

U
Rδ

ρ δ δ
µ∗

∗ ∗
=                    (8) 

 
 

Рис. 5. Собственные функции первой моды для  f = 10 кГц, β = 300 рад/м (а) 
и второй моды для  f = 80 кГц, β = 0 (b) в точке x = 1,2 м для Re1∞ = 19,4⋅106⋅м−1. 

1 ⎯ p,  2 ⎯ u,  3 ⎯ w. 

 

Рис. 6. Зависимость степени роста вихрей Гёртлера 
от поперечного волнового числа βBl. 

1 ⎯ данные работы [19], 
2 ⎯ результаты настоящей работы. 
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где Ue, ρe, µe ⎯ скорость, плотность и вязкость на границе пограничного слоя, R ⎯ ра-
диус кривизны поверхности сопла. В уравнениях, приведенных в [19], нормальная и 
трансверсальная координаты нормированы на L/Re0,5, где Re ⎯ число Рейнольдса по 
произвольному масштабу L, поэтому число Гёртлера в данном случае определено как 

e e

e
G 2 ,L

U L L
R

ρ
µ

= ⋅                                                        (9) 

где L = 0,3 м ⎯ характерная длина. На рис. 7b показана зависимость числа Гёртлера GL 
вдоль оси сопла для Re1∞ = 19,4·106 м-1. 

На рис. 8 показаны собственные функции вихрей Гёртлера на профилированном 
сопле M = 6 в точке x = 1,2 м для Re1∞ = 19,4·106 м−1. Здесь максимальные амплитуды 
для вихрей Гёртлера расположены около границы пограничного слоя, что характерно 
для гиперзвуковых течений. Для вихрей Гёртлера, как и для возмущений первой моды 
Мэка, высота расчетной области определялась как ymax = 20⋅δ. 

Устойчивость ламинарного пограничного слоя 
на профилированном сопле 

В результате расчетов устойчивости пограничного слоя на профилированном 
сопле, рассчитанном на число Маха M = 6, получены N-факторы нарастания возмуще-
ний первой и второй мод и вихрей Гёртлера для единичных чисел Рейнольдса на выходе 
сопла Re1∞ = (4,6, 10,6, 19,4, 34,14 и 
48,1)⋅106 м−1. N-фактор рассчитывался толь-
ко в области неустойчивости возмуще-
ний. На рис. 9 показана зависимость мак-
симального N-фактора возмущений вдоль 
поверхности сопла для единичных чисел 

 
 

Рис. 7. Зависимость чисел Гёртлера Gδ* (а) и GL (b) 
от расстояния от горла сопла на оси для Re1∞  = 19,4⋅106 м−1. 

 

 

Рис. 8. Собственные функции возмущений 
Гёртлера для β = 1383 рад/м в точке x = 1,2 м 

для Re1∞ = 19,4⋅106 м−1. 
1 ⎯ u,  2 ⎯ w,  3 ⎯ p. 
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Рейнольдса на выходе сопла Re1∞ = 
= 19,4·106 м−1 и Re1∞ = 48,1·106 м−1. N-фак-
тор вихрей Гёртлера растет гораздо быст-
рее, чем для возмущений первой и второй 
мод Мэка. Максимальное значение N-фак-
тора достигается в конце сопла и состав-

ляет Nmax = 15,6 и Nmax = 20,9 для Re1 = 19,4⋅106 и Re1 = 48,1⋅106
 м−1 соответственно. Вто-

рыми по скорости нарастания являются возмущения первой моды Мэка. Для Re1∞ = 
= 19,4⋅106 м−1 характерны частоты f = 15 ÷ 25 кГц, для Re1∞ = 48,1⋅106 м−1 ⎯ f = 25 ÷ 30 кГц. 
Угол наклона волнового вектора данных возмущений меняется вниз по потоку и лежит 
в пределах от 55° до 85° для исследуемых параметров потока. Рост N-фактора возмуще-
ний начинается от x ≈ 0,2 м и достигает максимального значения на выходе из сопла 
Nmax = 5,3 и 8,9 для Re1∞ = 19,4⋅106 и 48,1⋅106 м−1 соответственно. Неустойчивость второй 
моды возмущений характерна для гиперзвукового потока, поэтому заметный рост N-фак-
тора начинается там, где поток разгоняется до M > 5. На исследуемом сопле M > 5 при  
x > 0,4 м. Наиболее нарастающие возмущения второй моды наблюдаются в частотных 
в диапазонах f = 70−200 кГц и f = 120−320 кГц для Re1∞ = 19,4⋅106 м−1 и Re1∞ = 48,1⋅106 м−1 
соответственно. Видно, что N-фактор второй моды возмущений достигает максимального 
значения в конце сопла: Nmax = 2,5 (f = 75 кГц) и Nmax = 4 (f = 120 кГц) для Re1∞ = 
= 19,4⋅106 м−1 и Re1∞ = 48,1⋅106 м−1 соответственно. 

Ламинарно-турбулентный переход при линейном развитии возмущений в погра-
ничном слое начинается при достижении возмущениями определенного уровня ампли-
туды. N-фактор показывает во сколько раз выросло возмущение относительно начального 
значения, которое определяется задачей восприимчивости пограничного слоя к внешним 
возмущениям. К внешним возмущениям в сопле гиперзвуковой трубы относятся пуль-
сации потока, попадающие из дозвуковой части сопла (от стыков форкамеры, клапанов, 
дросселей и пр.), и шероховатость поверхности сверхзвуковой части сопла. Для уста-
новки Транзит-М и данного профилированного гиперзвукового сопла N-фактор, при 
котором начинается ламинарно-турбулентный переход, неизвестен. Его определение 
планируется в будущих экспериментальных исследованиях. В рассматриваемой работе 
предполагалось определить зависимость положения начала ламинарно-турбулентного 
перехода (xtr ) пограничного слоя от единичного числа Рейнольдса на выходе из сопла 
при фиксированном значении N-фактора перехода (Ntr ). На рис. 10а представлена зави-
симость начала перехода (xtr ) от единичного числа Рейнольдса (Re1∞)  для Ntr = 4, 6, 8 и 12 
вихрей Гёртлера. Видно, что зависимость xtr от Re1 для всех значений Ntr является нели-
нейной. На рис. 10b символами представлена зависимость локального числа Рейнольдса 
перехода (Retr ) от единичного числа Рейнольдса на выходе из сопла Re1∞ для Ntr = 4, 
6 и 8 вихрей Гёртлера. Локальное число Рейнольдса перехода определялось по формуле 

tr 1tr trRe Re ,x= ⋅                                                      (10) 

Рис. 9. N-фактор возмущений 
вдоль поверхности сопла. 

Re1∞ = 48,1⋅106 м−1: 1 ⎯ вихри Гёртлера, 
2 ⎯ первая мода,  3 ⎯ вторая мода; 

Re1∞ = 19,4⋅106 м−1:  4 ⎯ вихри Гёртлера, 
5 ⎯ первая мода,  6 ⎯ вторая мода. 
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где xtr ⎯ координата сопла, где достигается N-фактор 
перехода, Re1tr ⎯ единичное число Рейнольдса на 
границе пограничного слоя в точке xtr. По получен-
ным данным была проведена аппроксимация зависимости локального Рейнольдса пе-
рехода Retr от единичного числа Рейнольдса на выходе сопла Re1∞  и N-фактора: 

5
tr 1

4 3 4 2
1

Re (2, 27 0,75) 10 (0,5668 0,002) Re

(1,789 0, 281) 10 (9, 413 0,35) 10 Re (3,381 0,26) 10N N N
∞

−
∞

= − ± ⋅ + ± −

− ± ⋅ + ± ⋅ + ± ⋅
       (11) 

для Re1∞ = 4,6−48,1 м−1 и N = 1−9. Коэффициенты определены для доверительного ин-
тервала 95 %. Коэффициент детерминации R2 = 0,998. Аппроксимация для различных 
значений N-фактора перехода показана на рис. 10b. 

На рис. 11 представлена зависимость локального числа Рейнольдса перехода Retr от 
единичного числа Рейнольдса на выходе из сопла Re1∞ для первой моды возмущений. 
Для Ntr = 4 можно сделать вывод, что зависимость Retr от Re1∞ линейна, соответствую-
щие линия и уравнение показаны на рисунке. Для Ntr = 6 проведена аппроксимирующая 
линия по двум точкам. 

Заключение 

Проведено численное исследование устойчивости пограничного слоя на поверхно-
сти гиперзвукового профилированного сопла в рамках линейной теории устойчивости. 
Расчет выполнен для сопла аэродинамической установки Транзит-М ИТПМ СО РАН, 
рассчитанного на число Маха 6. Показано, что для этого сопла наиболее неустойчивыми 
являются вихри Гёртлера для единичных чисел Рейнольдса на выходе сопла в диапазоне 
Re1∞ = (4,6−48,1)⋅106 м−1. По N-факторам роста возмущений определено положение нача-
ла ламинарно-турбулентного перехода на сопле в предположении, что переход наступает 

 
 

Рис. 10. Зависимость координаты (а) и локального числа Рейнольдса (b) 
начала ламинарно-турбулентного перехода от единичного числа Рейнольдса 
на выходе из сопла для различных значений N-фактора вихрей Гёртлера. 

N = 4 (1), 6 (2), 8 (3), 10 (4), 12 (5). 

 

Рис. 11. Зависимость локального числа Рейнольдса 
начала ламинарно-турбулентного перехода 

от единичного числа Рейнольдса на выходе из сопла 
для различных значений N-фактора возмущений 

первой моды Мэка. 
N = 4 (1), 6 (2). 
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при заданном значении N-фактора. Показано, что для вихрей Гёртлера и возмущений 
первой моды локальное число Рейнольдса перехода линейно зависит от единичного числа 
Рейнольдса для различных N-факторов. Для возмущений первой моды Мэка и вихрей 
Гёртлера получены эмпирические зависимости локального числа Рейнольдса перехода 
от N-фактора перехода и единичного числа Рейнольдса на выходе гиперзвукового сопла. 
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