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Представлены результаты численных и экспериментальных исследований обтекания симметричного кры-
лового профиля с относительной толщиной 12 % в свободном потоке и в аэродинамической трубе малых ско-
ростей с закрытой рабочей частью. Эксперименты проведены в диапазоне чисел Рейнольдса Rec = 0,7·106–2·107 
и углов атаки α = –12°÷ 12°. Численное решение задачи выполнено в двумерной постановке с использованием 
программного пакета ANSYS Fluent. Математическая модель течения содержит стационарные уравнения Рей-
нольдса, замкнутые различными моделями турбулентности, в том числе k-ω SST, представляющей собой су-
перпозицию k-ε и k-ω-моделей. Показано существенное влияние загромождения моделью рабочей части аэро-
динамической трубы ограниченных размеров на характер обтекания и аэродинамические характеристики кры-
лового профиля, даже когда коэффициент загромождения составляет всего 5,7 %. 
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Введение 

Определение действующих на исследуемую модель нагрузок, а также распределе-
ния давления на ее поверхности является важной составляющей испытаний в аэродина-
мических трубах (АТ) на этапе разработки практически любого летательного аппарата (ЛА). 
Вместе с тем опыт исследований, описанный в работах [1–3] и многих других, показы-
вает, что измеренные в АТ коэффициенты аэродинамических сил, моментов и поверх-
ностное давление в большинстве случаев отличаются от соответствующих значений 
в условиях безграничного потока (свободного обтекания). Проблема заключается не 
только в неполном моделировании в аэродинамической трубе чисел Рейнольдса, хотя 
влияние данного критерия на аэродинамические коэффициенты может быть весьма су-
щественным [4], эти различия в значительной степени обусловлены соотношением меж-
ду размерами модели и поперечными размерами рабочей части АТ, конфигурацией мо-
дели, конструкцией самой АТ (закрытый или открытый тип) и другими особенностями. 

* Работа выполнена в рамках Программы фундаментальных научных исследований государственных академий 
наук на 2013–2020 годы (проект АААА-А17-117030610137-0, № 0323-2018-0005) и при поддержке ЦКП «Ме-
ханика». 
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При этом здесь не рассматривается очень важная проблема, связанная с переносом ре-
зультатов трубных испытаний на условия полета реального летательного аппарата (ЛА). 
На данном этапе не менее важным является тот факт, что обтекание ЛА в АТ может от-
личаться от обтекания соответствующего геометрически подобного объекта безгранич-
ным потоком даже при равенстве чисел Рейнольдса. Известно, что в несжимаемом пото-
ке это различие связано или с наличием струйной границы (в АТ с открытой рабочей 
частью), или с наличием стенок (в АТ с закрытой рабочей частью). При этом параметры 
внешнего потока при обтекании модели в первом и во втором случаях отличаются друг 
от друга. В открытой рабочей части на границе струи давление равно давлению в окру-
жающем пространстве. В закрытой рабочей части на границе потока скорость равна нулю. 

Эффекты блокировки (загромождения) АТ известны не один десяток лет и время от 
времени изучались как аналитически, так и экспериментально. Внимание к этой пробле-
ме вызвано не только желанием получить достоверные аэродинамические характеристи-
ки исследуемого тела. Часто при обтекании того или иного объекта возникает ситуация, 
когда реальная структура течения является достаточно сложной, а размер тестовой мо-
дели недостаточен для точного описания всех деталей такой структуры. Данную ситуа-
цию можно улучшить либо путем увеличения масштаба тестовой модели, либо путем 
построения более крупной аэродинамической трубы, что, конечно, связано с большими 
финансовыми затратами. Не случайно в последние годы наиболее эффективным спосо-
бом решения этой проблемы признаны СFD-методы, позволяющие выполнить коррек-
тировку результатов трубных испытаний на основе детального изучения интерференции 
модели, поддерживающих устройств и границ рабочей части [5]. Созданы также при-
ближенные методики [6, 7] и др., которые позволяют скорректировать результаты изме-
рений в АТ путем введения поправок, например, на загромождение потока моделью и 
спутной струей. Как известно, этот фактор обусловлен изменением скорости в месте 
расположения модели в рабочей части трубы и должен учитываться в виде поправки 
к скорости, измеренной в эксперименте далеко перед моделью [8]. Отметим, однако, что 
рекомендуемые поправочные коэффициенты ненадежны, поскольку зависят не только от 
перечисленных, но и от ряда других факторов. Поэтому в лабораторном эксперименте 
ими пользуются редко, предпочитая ограничиваться режимами обтекания, в которых 
отмеченные эффекты заведомо малы. 

Таким образом, несмотря на огромный мировой опыт исследований в аэродинами-
ческих трубах, задача определения размеров модели, ее положения относительно стенок 
рабочей части АТ не утратила своей актуальности и по сей день. Неслучайно указанная 
проблема привлекла внимание авторов работы [3], где было показано, что, например, 
при угле атаки α = 12° и некотором соотношении между параметрами крылового профиля 
с относительной толщиной 12 % и размерами рабочей части расхождение коэффициента 
аэродинамического сопротивления Сх в АТ и в свободном потоке может превышать 50 %. 
При этом различие коэффициента подъемной силы Су может достигать 20 %. Сущест-
венные расхождения подобного рода отмечались и в ряде других работ (см., например, 
результаты [9, 10]). 

При решении задачи, связанной с изучением эффективности применения ком-
плексного метода управления несжимаемым турбулентным пограничным слоем путем 
вдува/отсоса на симметричном крыловом профиле [11], авторы столкнулись с влиянием 
загромождения моделью рабочей части аэродинамической трубы закрытого типа на ре-
зультаты измерений, хотя размеры модели были выбраны в соответствии с литератур-
ными рекомендациями. Данный факт послужил стимулом для выполнения настоящей 
работы, которая предпринята с целью изучения влияния масштабного фактора, условно 
характеризующегося коэффициентом загромождения f * моделью крылового профиля 
рабочей части АТ малых скоростей, на результаты эксперимента. Очевидно, что про-
движение в решении этой проблемы должно осуществляться посредством объединения 
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эксперимента и численных исследований, позволяющих учитывать отмеченные выше 
эффекты блокировки АТ. 

1. Модель. Методика эксперимента и численного расчета 

Эксперименты проводились в дозвуковой малотурбулентной аэродинамической 
трубе T-324 Института теоретической и прикладной механики им. С.А. Христиановича 
СО РАН с размерами рабочей части 1×1×4 м при скорости набегающего потока 
U∞ = 21 м/с, что соответствовало числу Рейнольдса по хорде крыла Rec = 0,7·106. Данная 
установка характеризуется высоким качеством потока. В частности, помимо пониженного 
уровня турбулентности набегающего потока, изменение относительной скорости ΔU/U∞ 
по поперечным осям у и z в ядре потока на входе в рабочую часть при скорости U∞ = 35 м/с 
не превышает 0,4 %, а безразмерный скоростной напор q/q∞ на выходе из нее состав–
ляет 1,02 [12]. По-видимому, отчасти это достигается за счет специальной профилировки 
сопла, контур которого отличается от традиционного профиля Витошинского. 

Исследуемая модель представляет собой прямоугольное в плане крыло, составлен-
ное из профильных сечений типа NACA с относительной толщиной t* = t/c = 0,12. Крыло 
изготовлено из влагостойкой древесины и имеет симметричный профиль с хордой 
c = 501 мм, размахом z = 930 мм и максимальной толщиной t = 60 мм. Качество отделки 
соответствует уровню шлифованной поверхности. Поперечные координаты верхней ув и 
нижней ун образующей профиля в прямоугольной системе координат с началом на носи-
ке крыла определяются в соответствии с формулой 

ув,н = ±t* (0,2969x0,5 − 0,1260x − 0,3516x2 + 0,2843x3 − 0,1015x4)/0,2. 

Для удобства измерений крыло в рабочей части устанавливалось в вертикальное 
положение, так что при нулевом угле атаки α хорда крыла совпадала с центральной 
плоскостью симметрии аэродинамической трубы (рис. 1). Расстояние от начала рабочей 
части АТ до передней кромки крыла составляло 4,59c. Толщина пограничного слоя δ0,99 
на стенках рабочей части АТ в месте расположения модели не превышала 40 мм. 

 
 

Рис. 1. Упрощенная схема эксперимента. 
а — вид по потоку, b — вид сверху (концевые шайбы и прочие элементы крыла не показаны); 

1  крыловой профиль, 2  концевая шайба, 3  зализ, 4  державка с датчиком, 
5  штатная трубка Пито-статики. 
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Коэффициент загромождения моделью f* рабочей части АТ составлял 5,7 % при 
α = 0° и достигал 7,8 % при α = 6°. Под величиной f* здесь подразумевается процентное 
соотношение между площадью проекции крылового профиля на вертикальную плос-
кость симметрии и площадью поперечного сечения рабочей части АТ. 

Чтобы избежать неоднозначности течения на поверхностях крыла, в частности, 
вследствие формирования переходной области течения, и тем самым не усложнять зада-
чу дополнительным влиянием вторичных эффектов, пограничный слой искусственно 
турбулизировался. С этой целью использовалась специальная самоклеящаяся противо-
скользящая лента средней зернистости длиной 21 мм (по оси х) и толщиной 0,6 мм, ко-
торая наклеивалась по размаху крыла на обеих его сторонах на расстоянии около 0,05c. 
Кроме того, хорошо известно, насколько трудно обеспечить условия двухмерного обте-
кания крылового профиля в аэродинамическом эксперименте. В этой связи, чтобы осла-
бить циркуляционные явления в окрестности торцов крыла, модель снабжена специаль-
ными концевыми шайбами. Однако в областях сопряжения концевых шайб с поверхно-
стью крыла, представляющих собой типичную угловую конфигурацию, формируется 
пространственный пограничный слой с продольно развивающимися вихрями. Для по-
давления негативного воздействия таких вихрей на основное течение применялись зали-
зы, геометрия которых была подобрана в соответствии с данными [13]. Измерения сред-
ней скорости в сечении x/c ≈ 0,95 в нескольких выборочных точках по размаху крыла 
показали, что условия двухмерного обтекания при α = 6° обеспечиваются с погрешно-
стью не хуже 5–7 %. 

При определении коэффициента профильного сопротивления крыла Cx, представ-
ляющего собой сумму сопротивления трения и сопротивления давления, предпочтение 
по ряду причин было отдано хорошо известному методу импульсов [14]: 

2
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2 ( ) ,xC y dy
c
ϕ= ∫  

где ϕ (y)  подынтегральная функция, в которой ( )0w wP P−   перепад между полным 

и статическим давлением в следе, а ( 0P P∞− )  перепад между полным и статическим 
давлением набегающего потока, которые измерялись, соответственно, с помощью ка-
либрованной мини-трубки Пито-статики диаметром 2 мм, расположенной на расстоянии 
152 мм (0,303c) от задней кромки крыла, и штатной трубки Пито-статики АТ. Коэффи-
циент подъемной силы определялся по результатам интегрирования распределения дав-
ления на поверхности крылового профиля, полученного с помощью приемников давле-
ния: 

( )н п

1

0

,y p pC C C d x= −∫  

где индексы “н” и “п” при CP относятся соответственно к наветренной и подветренной 
стороне крыла. 

Случайная погрешность экспериментально определенных величин находилась по 
данным пятикратных измерений. В частности, результаты измерений соответствующих 
комплексов давления поперек следа и последующее определение подинтегральной 
функции в формуле (1) показали, что случайная погрешность коэффициента сопротив-
ления σ Сх не превышает ± 3,5 %. Заметим, однако, что эта погрешность никак не учиты-
вает возможные систематические ошибки, которые по разным причинам могут возни-
кать в процессе эксперимента и которые чаще всего носят неконтролируемый характер. 
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Численное решение задачи выполнялось в программном пакете ANSYS Fluent, хо-
рошо зарекомендовавшем себя во многих инженерных приложениях. При этом реша-
лись двумерные стационарные уравнения Рейнольдса с использованием различных 
двухпараметрических моделей турбулентности, заложенных в пакет ANSYS, в том чис-
ле k-ω SST. Решение уравнений движения строилось с использованием аппроксимации 
производных вторым порядком точности, а уравнений турбулентности  первым. Схо-
димость решения проверялась по остаточным разностям, которые по окончании реше-
ния находились в диапазоне 10−8– 10−4, и по балансу массового расхода через границы 
расчетной области, составлявшего 2⋅10−5– 4⋅10−5 от величины массового расхода через 
входную границу. Расчетная область представляла собой прямоугольник, в центре кото-
рого располагалась модель крылового профиля. Расстояние от входной границы расчет-
ной области до передней кромки крыла хвх и от задней кромки крыла до выходной гра-
ницы хвых варьировалось вплоть до 9с. Установлено, что при x ≥ 5с результаты расчета 
практически не меняются. Расстояние до верхней и нижней границ расчетной области 
составляло одну хорду, что соответствовало условиям эксперимента. Построение струк-
турированной расчетной сетки, которая состояла примерно из 1,7 млн. четырехугольных 
ячеек, выполнялось с помощью модуля GAMBIT, который генерирует высококачествен-
ные сетки на основе блочных топологий. Вблизи стенок модели было предусмотрено 
сгущение сетки таким образом, чтобы известный безразмерный параметр y+ в пристен-
ном слое лежал в диапазоне 0,1–0,9. Такое сгущение позволило корректно разрешить 
параметры ламинарного подслоя турбулентного пограничного слоя. 

На входной границе задавались средняя скорость набегающего потока и параметры 
турбулентности. Интенсивность турбулентности составляла 0,05 % величины средней 
скорости, а отношение коэффициентов турбулентной и молекулярной вязкости было 
выбрано равным единице. На верхней и нижней границах расчетной области, соответст-
вующих стенкам аэродинамической трубы, задавалось условие прилипания. На выход-
ной границе расчетной области задавались «мягкие» граничные условия, вычисляемые 
как средневзвешенное между параметрами потока внутри расчетной области и опорны-
ми параметрами на выходной границе. Давление на выходной границе задавалось рав-
ным стандартной атмосфере (101325 Па), а параметры турбулентности здесь выбирались 
такими же, как на входной границе. 

2. Обсуждение результатов 

2.1. Верификация вычислительного алгоритма 

Результаты численного моделирования течения вязкой жидкости существенно зави-
сят от используемой модели турбулентности, параметров расчетной сетки, числа узлов, 
граничных условий и вычислительного алгоритма, см. [15] и др. Поэтому для получения 
корректного решения рассматриваемой задачи необходима верификация используемого 
в настоящей работе программного пакета ANSYS Fluent. Известно, что в подобных слу-
чаях большое внимание уделяется подбору достоверных экспериментальных данных, 
свободных от сколько-нибудь заметных погрешностей, а также представительным 
критериям для сравнения моделей турбулентности. 

На первом этапе исследований тестирование вычислительного алгоритма осущест-
влялось путем сравнения результатов расчета с надежными экспериментальными дан-
ными, характеризующими коэффициент аэродинамического сопротивления Cx иссле-
дуемого крылового профиля. С этой целью использовались результаты эксперимен-
тов [16, 17], полученные при обтекании профиля NACA 0012 при нулевой подъемной 
силе и обобщенные в работе [1] формулой 

Cx = 0,0017 + 0,91/(lgRec )
2,58.                                              (2) 
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Ценность этих данных состоит в том, что они получены при отсутствии сколько-нибудь 
заметного влияния стенок рабочей части трубы, причем часть из них  при наличии на 
модели (как и в представленной работе) искусственной турбулизации пограничного 
слоя. 

Результаты тестирования изображены на рис. 2 в виде зависимости Cx = f (lgRec ). 
Видно, что данные численного расчета при использовании модели турбулентности k-ω SST 
хорошо согласуются с результатами обобщения по формуле (2), справедливой в диапа-
зоне чисел Рейнольдса 1,5⋅106– 2⋅107. За пределами указанного диапазона, т.е. при Rec = 
= 0,7⋅106, полученные для свободного потока расчетные данные также являются вполне 
корректными. 

С другой стороны, различные модели турбулентности, а также их комбинации 
с отличающимися численными схемами могут привести к различным предсказаниям 
исследуемого течения. Между тем информация, которая бы отражала процесс поиска 
корректной модели турбулентности при расчете турбулентного течения на крыловом 
профиле, в литературе встречается не так часто. Как правило, публикуются окончатель-
ные результаты для модели, которая обеспечивает наилучшую согласованность с экспе-
риментальными данными. В этой связи представляется интересным проанализировать 
результаты расчета коэффициента аэродинамического сопротивления крыла, выполнен-
ного с использованием разных моделей турбулентности. Как видно из таблицы, модель 
турбулентности k-ω SST обеспечивает наилучшее согласование с результатами экспери-
мента, обобщенными формулой (2). Остальные модели дают завышенные значения Сх, 
величина которых при уменьшении числа Rec может превышать 25 % (см., например, 
данные для модели k-ε Realizable EWT). Это и понятно, поскольку модель k-ε наилуч-
шим образом подходит для описания свободной турбулентности, тогда как модель k-ω 
обеспечивает приемлемые результаты в пристеночных областях. Не случайно преиму-
щество k-ω SST-модели было отмечено в ряде работ (см., например, [18]), посвященных 
расчету течения на крыловых профилях при дозвуковых скоростях потока. 

Та б лица  
Вычисленные значения коэффициента аэродинамического сопротивления 

крылового профиля NACA 0012 при использовании различных моделей турбулентности α = 0° 

                             Число Rec                        
Расчет 

7,25⋅105 1,45⋅106 2,9⋅106 1,0⋅107 

Формула (2) 0,01120 0,01005 0,009083 0,007707 
Модель k-ω SST 0,01139 0,01020 0,00911 0,007843 

Модель k-ε Real. EWT 0,01414 0,01216 0,01055 0,007843 
Модель Spalart−Allmaras 0,01281 0,01157 0,01054 0,008985 

 
 

Рис. 2. Результаты тестирования коэффициента 
аэродинамического сопротивления крыла. 

1  расчет, 2  экспериментальные данные [16, 17], 
3  расчет по формуле (2) [1]. 
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На втором этапе исследований тестирование вычислительного алгоритма осущест-
влялось путем сравнения с экспериментальным распределением давления на поверхно-
сти крыла, полученным в условиях, близких к условиям безграничного потока. При этом 
за основу были взяты экспериментальные данные [2], которые, по всей вероятности, со-
ответствуют указанным условиям. Результаты тестирования представлены на рис. 3 
в виде зависимости Cp = f (x/c), где Cp= (P −P∞)/(0,5ρ∞U∞

2)  коэффициент давления, 
в котором P и P∞  соответственно давление на поверхности крыла и статическое дав-
ление набегающего потока, ρ∞  плотность воздуха, а x/c  безразмерная координата, 
имеющая направление хорды крыла. В целом при равенстве чисел Рейнольдса результаты 
численного расчета в свободном потоке и данные эксперимента [2] удовлетворительно 
согласуются друг с другом. Некоторое отличие имеет место в области резкого измене-
ния градиента давления, что вполне объяснимо. Таким образом, модель турбулентности 
k-ω SST можно считать приемлемой и в данном случае. 

2.2. Характеристики пограничного слоя 

Наличие продольного градиента давления (тем более знакопеременного) может 
существенно влиять на процесс формирования структуры течения на обтекаемой по-
верхности. В этой связи представляется важным рассмотреть характер развития погра-
ничного слоя вдоль хорды крыла в АТ 
ограниченных размеров. Отметим пред-
варительно, что, судя по измеренным про-
филям средней скорости, пограничный 
слой на исследуемом крыловом профи-
ле развивается без каких-либо особен-
ностей и в диапазоне углов атаки α = 
= −6°÷ 6° имеет безотрывный характер. 

 
 
Рис. 3. Результаты тестирования коэффициента давления 

на поверхности крыла при α = 6°. 
1  экспериментальные данные [2], 2  расчет настоящей работы. 

 

 

Рис. 4. Изменение числа Рейнольдса Re** (1) 
и формпараметра пограничного слоя H (2) 

вдоль хорды крыла 
при α = 0° и Rec = 0,7·106. 
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В качестве примера на рис. 4 при α = 0° представлено изменение важнейших характери-
стик пограничного слоя вдоль хорды крыла — Re**(x/c) и H(x/c), где Re**  число Рей-
нольдса, вычисленное по толщине потери импульса, а H = δ*/δ**  формпараметр. Как 
видно, имеет место интенсивный рост величины Re**, усиливающийся при увеличении 
продольной координаты х. Вместе с тем темп роста формпараметра H является слабым, 
а сами значения, при прочих равных условиях, близки к соответствующим значениям на 
плоской пластине, где H ≈ 1,45. 

Важно также отметить, что пограничный слой на крыловом профиле находится 
в развитом турбулентном состоянии. Об этом свидетельствуют профили интегральной 
интенсивности пульсаций скорости u′rms /Up = f (y) (рис. 5), максимальное значение кото-
рой (u′rms ) max составляет около 8,6 % от средней скорости потока Up, что, при прочих 
равных условиях, слабо отличается от равновесного значения на плоской пластине. Таким 
образом, характер течения на крыле на первый взгляд представляется вполне естествен-
ным. Однако на самом деле ситуация не так проста, как это может показаться первона-

чально. Действительно, на рис. 6 
в виде зависимости ( / )pC f x c=  
приведено сравнение данных чис-
ленного расчета, характеризующе-
го распределение давления на по-
верхности крыла (с = 501 мм) 

 

Рис. 4. Изменение числа Рейнольдса Re** (1) 
и формпараметра пограничного слоя H (2) 

вдоль хорды крыла при α = 0° 
и Rec = 0,7·106. 

 
 
Рис. 5. Профили интегральной интенсивности пульсаций 

скорости в пограничном слое в сечении x/c = 0,7. 
Угол атаки α = 6 (1), 4 (2), 2 (3), 0 (4),  −2 (5),  −4 (6), −6 (7) град, 

 толщина пограничного слоя δ0,99 (8). 
 

 

Рис. 6. Распределение коэффициента 
давления вдоль хорды крыла 

при α = 0° и Rec = 0,7·106. 
1  результаты эксперимента, 

2  данные расчета, 
3  передняя и задняя 

границы турбулизатора.  
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на угле атаки α = 0°, с результатами эксперимента в аэродинамической трубе Т-324. Хотя 
в целом характер зависимости ( / )pC f x c=  в расчете и эксперименте примерно одина-
ков, тем не менее в количественном отношении видна существенная разница, обуслов-
ленная разгонным характером течения в АТ из-за присутствия стенок. Данный факт ста-
новится более понятным, если обратить внимание на специфику течения на профиле, 
в особенности на подветренной его стороне (рис. 7). Как видно, на расстоянии от стенок АТ 
до крыла порядка одной хорды (y/c ≈ ±1) имеет место эффект интерференции потока со 
стенками, который заметен даже при небольших углах атаки α, равных 0° и 4° (рис. 7a, 
7b соответственно), но явно усиливающийся при α = 8° и 12° (рис. 7c и 7d). Это и при-
водит к соответствующему понижению в эксперименте уровня давления на профиле. 
Как следствие, это способствует уменьшению в эксперименте индуцированного скоса 
потока в сравнении со свободным обтеканием. В этом случае можно ожидать и соответ-
ствующего уменьшения коэффициента подъемной силы Cy. Причем, как показали расче-
ты, указанная тенденция практически не зависит от выбора модели турбулентности. 

Таким образом, при кажущемся благополучии, даже при малых углах атаки крыла, 
соответствующих коэффициенту загромождения f *≤ 5,7 %, может иметь место эффект 
блокировки рабочей части АТ закрытого типа. 

 
 

Рис. 7. Расчетные значения полей коэффициента давления при числе Rec = 0,7·106. 
Угол атаки α = 0 (a), 4 (b), 8 (c), 12 (d) град. 
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          2.3. Аэродинамические 
                 характеристики 
                 крылового профиля 

Отмеченные выше особенности 
течения (в основном на подветренной 
стороне крыла) приводят к соответст-
вующему расхождению расчетных и 
экспериментальных данных, характе-
ризующих подъемную силу крыла, 
изменение которой показано на рис. 8 
в виде зависимости Cy(α). Как видно, 

расчетные значения коэффициента Cy, полученные для условий свободного потока,  
существенно превышают соответствующие значения в трубном эксперименте, хотя 
в обоих случаях имеет место линейный ход зависимости Cy(α). В частности, при α = 6° 
максимальное расхождение 

Δ(Cy/Cy эксп)max= (Cy эксп – Cy расч)/Cy эксп 

для профиля с хордой с = 501 мм составляет около 30 % в сравнении с обтеканием без-
граничным потоком, и нет оснований полагать, что оно уменьшится при дальнейшем 
увеличении угла атаки. Одна из причин этого расхождения состоит в возникновении 
в эксперименте пониженного (вследствие интерференции со стенкой трубы) давления, 
главным образом на подветренной стороне крыла. Однако основную причину, по-
видимому, следует отнести к уменьшению углов скоса потока ε = Vy /Vx перед крылом 
в рабочей части АТ в сравнении со случаем свободного обтекания. Действительно, на-
пример, при α = 6° разница в угле скоса Δε в расчете и эксперименте на расстоянии по-
рядка одной хорды выше по потоку от крыла составляет около 0,4°. Фактически это со-
ответствует обтеканию профиля в АТ при меньшем угле атаки. Причем указанная раз-
ница Δε слабо зависит от поперечной координаты у. Отличие экспериментальных и рас-
четных значений Су для профиля с = 250 мм уменьшается и это не случайно, поскольку 
интерференция со стенкой трубы в этом случае ослабевает. 

На рис. 9 в виде зависимости Cх (α) приведены также результаты сравнения для коэф-
фициента аэродинамического сопротивления Сх. Как видно, в расчете и эксперименте на-
блюдается разный характер изменения зависимости Cх (α), причины которого не вполне 
понятны. Логично было бы ожидать, что вследствие роста коэффициента загромождения f * 
при увеличении угла атаки крыла расхождение величины Cх будет возрастать. Однако 
уже при относительно малом загромождении рабочей части АТ имеет место значительное 
отличие величины Cх в свободном потоке и в АТ. Например, при α = 0° (f * ≈ 5,7 %) это 
отличие, определяемое как 

Δ(Cx/Cxэксп)max= (Cx эксп – Cx расч)/Cx эксп , 

для профиля c = 501 мм составляет около 18 %, но заметно уменьшается для профиля 
c = 250 мм. Хотя при α = 6° согласованность данных расчета и эксперимента, казалось бы, 
лучше, но очевидно, что при дальнейшем увеличении угла атаки рассогласование возрастет. 

 

Рис. 8. Изменение коэффициента подъемной 
силы крыла в зависимости от угла атаки 

при Rec = 0,7·106. 
1  эксперимент, 2  расчет. 
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Поскольку на наветренной стороне крыла расхождение в зависимости Cх(α) в расчете и 
эксперименте является небольшим, можно предположить, что основная причина, по-
видимому, состоит в повышении в эксперименте роли составляющей сопротивления, 
обусловленной силами давления на подветренной стороне профиля. В то же время нель-
зя также исключать влияние турбулизатора как источника возмущений, которые способ-
ствуют дополнительному росту величины Cх в эксперименте. Напомним, что расчет вы-
полнялся в предположении гладкой поверхности крыла. Таким образом, даже относи-
тельно малый коэффициент загромождения (f * ≈ 5,7 %) рабочей части АТ закрытого ти-
па не гарантирует моделирование обтекания тела типа крылового профиля свободным 
потоком. 

Представляется важным отметить также, что есть и другие причины для отличия в Сх. 
Во-первых, в процессе эксперимента статическое давление потока P∞, как обычно, изме-
рялось в сечении, расположенном на расстоянии порядка 2с выше по потоку от модели. 
Однако вследствие гидравлических потерь по тракту АТ оно не может в этом сечении 
быть равным (и не равно) статическому давлению на бесконечно большом удалении 
вверх по потоку. Расчеты показывают, что эта разница (ΔP) для Rec = 0,7·106 составляет 
примерно 11 Па. Строго говоря, при определении истинного значения комплекса (P0w – 
– P∞)/(P0 – P∞) в формуле (1) указанную величину ΔP необходимо учитывать. Анализ 
свидетельствует, что внесение данной методической поправки действительно приводит 
к уменьшению расхождения между расчетными и экспериментальными данными. Но глав-
ная причина заключается в увеличении в эксперименте составляющей сопротивления 
за счет сил давления на подветренной стороне профиля в сравнении с обтеканием того 
же профиля в свободном потоке. 

Заключение 

Проведенные исследования подтверждают, что даже в ограниченном диапазоне уг-
лов атаки размеры хорошо обтекаемой аэродинамической модели типа крылового про-
филя имеют важное значение при проведении эксперимента в АТ с закрытой рабочей 
частью. Три основных фактора, которые необходимо учитывать при пересчете на усло-
вия неограниченного потока, следует отнести к числу первостепенных: коэффициент 
загромождения рабочей части АТ, статическое давление или скорость потока перед 
моделью и продольный размер модели. Полученные здесь далеко не исчерпывающие 

 
 

Рис. 9. Изменение коэффициента сопротивления крыла 
в зависимости от угла атаки при Rec = 0,7·106. 

1  эксперимент, 2  расчет. 
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результаты не позволяют определить роль каждого из перечисленных факторов. Однако 
они дают основание полагать, что при испытаниях симметричных крыловых профилей 
в АТ с закрытой рабочей частью продольный размер модели не может превышать вели-
чину (0,25–0,3)H (где H  поперечный размер рабочей части) при коэффициенте загро-
мождения, составляющем не более 4–5 %. Лишь в этом случае можно быть уверенным, 
что в рабочей части АТ моделируются условия свободного обтекания профиля. Вместе 
с тем выполненные обширные расчеты с вариацией модели турбулентности, границ вы-
числительной области, дизайна расчетной сетки, размеров модели и других параметров 
пока не позволяют выполнить корректировку результатов трубных испытаний. Получе-
ние необходимой информации должно стать предметом дополнительных исследований. 
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