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В двух аэродинамических трубах экспериментально исследуется крыло с каплевидным профилем отно-
сительной толщиной 40 %. Эксперимент проводится при числах Рейнольдса от 2⋅104 до 12⋅104 и углах атаки 
от –10° до +10°, выполнены весовые измерения и количественная визуализация PIV-методом. Показано 
существенное влияние пульсаций набегающего потока на коэффициенты аэродинамических сил профиля. 
Выявлены следующие эффекты: кризис аэродинамического сопротивления, гистерезис коэффициента 
подъемной силы по углу атаки и реверс направления подъёмной силы. Анализ данных позволил определить 
причины этих эффектов. 

Ключевые слова: беспилотные летательные аппараты, толстый аэродинамический профиль, малые 
числа Рейнольдса, отрыв потока, реверс подъемной силы. 

В последнее время все более актуальны задачи исследования толстых аэродина-
мических профилей с относительной толщиной более 30 % при низких числах Рейноль-
дса (< 105). К таким профилям относятся стойки, обтекатели выносных элементов и 
фюзеляжи малоразмерных беспилотных летательных аппаратов различного типа [1, 2], 
мачты яхт, рамы велосипедов и др. Необходимость применения толстых профилей про-
диктована конструктивными требованиями к жесткости конструкции, большому внут-
реннему объему, эргономике и т.п.  

Проблема ламинарно-турбулентного перехода (ЛТП) и его влияние на отрывные 
течения исследуется на протяжении почти 100 лет. Хорошо изучена механика кризиса 
сопротивления [3]. Это явление больше свойственно плохообтекаемым телам и прояв-
ляется уже при угле атаки, равном нулю. Для классических крыловых аэродинамических 
профилей относительно толщины меньше 20 % при нулевом угле атаки кризис сопро-
тивления практически не проявляется. Однако с изменением угла атаки структура тече-
ния может измениться значительно. Так при малых числах Рейнольдса, кроме кризиса 
сопротивления, могут наблюдаться скачкообразное изменение коэффициента подъёмной 
силы и гистерезис по углу атаки [4 – 7]. Толстые аэродинамические профили, относи-
тельная толщина которых превышает 20 %, при больших числах Рейнольдса в целом 
имеют схожий характер зависимостей коэффициентов аэродинамических сил от угла 
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атаки в окрестности ноля [8]. Однако было обнаружено, что для толстых аэродинами-
ческих профилей типа NACA 0036 при числах Рейнольдса ниже 106 кривая зависимости 
коэффициента подъемной силы от угла атаки имеет отрицательный наклон в окрест-
ности ноля [9–12], что чаще характерно для плохообтекаемых тел типа квадратного ци-
линдра. Кроме того, было показано, что современные коды на основе уравнений Рей-
нольдса не позволяют правильно находить величину подъемной силы. Также в работе [13] 
было обнаружено, что при околонулевых углах атаки возможно скачкообразное изме-
нение подъемной силы при изменении числа Рейнольдса. Эти эффекты недостаточно 
описаны в литературе, поэтому авторам представляется полезным изучение изменения 
подъемной силы толстого профиля при малых числах Рейнольдса (порядка 104). Поскольку 
на ЛТП и отрыв потока влияет его начальная турбулентность, исследования было реше-
но выполнить при различном уровне пульсаций набегающего потока. 

В настоящей работе рассматривается симметричный каплевидный профиль с за-
кругленной задней кромкой и большой относительной толщиной — 40 % (рис. 1). Аэро-
динамическая модель, как и в работе [13], представляла собой прямоугольное крыло разма-
хом 0,4 м с хордой b, равной 0,1 м. Она крепилась к державке внешних трехкомпонент-
ных тензометрических весов на задней кромке по оси симметрии крыла. 

Эксперименты выполнялись в двух дозвуковых аэродинамических трубах (АТ) 
кафедры Аэрогидродинамики Новосибирского государственного технического универ-
ситета: СС-19 НГТУ и Т-503 НГТУ. Они относятся к установкам замкнутого типа с отк-
рытой рабочей частью. Первая имеет эллиптическое поперечное сечение с осями 0,6 и 0,8 м, 
вторая — круглое с диаметром 1,2 м. Длины их рабочих частей составляют 1,5 м и 2 м 
соответственно. Эксперименты проводились при скоростях потока от 3 до 18 м/c, что 
соответствует числам Рейнольдса от 2⋅104 до 12⋅104, и в диапазоне углов атаки от –10° 
до  + 10°. Все варьируемые параметры изменялись в прямом и обратном направлениях 
для выявления эффекта гистерезиса. 

Для исследования структуры течения в дополнение к весовым испытаниям были 
проведены измерения полей скорости методом цифровой транссерной визуализации (PIV, 
Particle Image Velocimetry). Съемка смещения частиц осуществлялась двумя камерами 
с разрешением 1360×1024. Камеры монтировались таким образом, чтобы обеспечивать 
небольшое перекрытие областей измерения. Измерения были выполнены в сечении 
Z/L = 0,04 относительно плоскости симметрии крыла. 

Зависимость коэффициента сопротивления от числа Рейнольдса показана на рис. 2а. 
Результаты, полученные в AT Т-503 НГТУ, оказались близки к результату работы [13]. 
Хорошо видно, что в АТ СС-19 величина сопротивления в диапазоне чисел Рейнольд- 
са от 2⋅104 до 6⋅104 существенно ниже, чем в установке Т-503, что свидетельствует о на-
личии присоединенного течения в установке СС-19 в данном диапазоне чисел Рей-
нольдса. Причиной этого является более высокий уровень пульсаций в AT СС-19, 
составивший ≈ 0,6 – 0,7 % от скорости набегающего потока по сравнению с Т-503, где 
уровень пульсаций составлял ≈ 0,2 % от скорости набегающего потока. Более высокий 
уровень пульсаций приводит к турбулизации пограничного слоя при более низких числах 
Рейнольдса, поэтому глобального отрыва не происходит. На рис. 2а также представлены 
результаты численного анализа, выполненного в программе X-foil, в которой проводится 
расчет аэродинамических характеристик профиля на основе панельного метода с учетом 

 
 

Рис. 1. Эскизный чертеж и координаты каплевидного профиля, отнесенные к хорде крыла. 
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влияния пограничного слоя. В ней положение ламинарно-турбулентного перехода опреде-
ляется с помощью eN-метода [14]. Результаты сравнения расчетных и экспериментальных 
данных показывают, что кризис сопротивления для Т-503 наблюдается при значении пара-
метра N = 9, что существенно выше величины N = 3, соответствующей установке СС-19. 
Основываясь на результатах численного анализа, можно утверждать, что уровень пульсаций 
в набегающем потоке, приводящий к турбулизации пограничного слоя, в установке СС-19 
в e9/e3 ≈ 400 раз выше, чем в Т-503. Причину столь существенной разницы можно понять 
с помощью рис. 2b. Здесь число Струхаля Sr рассчитывалось по скорости набегающего 
потока и хорде профиля. В диапазоне низких частот спектры пульсаций хорошо совпа-
дают между собой, но в высокочастотной части отношение амплитуд пульсаций, полу-
ченных в двух установках, может составлять более двух порядков. Характерные частоты 
ламинарного пограничного слоя лежат в диапазоне Sr > 10. Это объясняет столь сущест-
венную разницу в величине параметра N для двух аэродинамических труб. Полученные 
величины параметра N позволяют считать установку Т-503 «тихой», а СС-19 «шумной», 
по крайней мере, для исследуемого профиля. 

Рассмотрим зависимости коэффициента подъемной силы от угла атаки для двух чи-
сел Рейнольдса (рис. 3). Данные на рис. 3а получены для скорости набегающего по-
тока 5 м/с. Для этой скорости в обеих установках при нулевом угле атаки формируются 

 
 

Рис. 2. Зависимость коэффициента лобового сопротивления крыла от числа Рейнольдса 
при нулевом угле атаки (α = 0) (а) и спектральная плотность мощности пульсаций скорости 

в набегающем потоке при скорости 5 м/с (b). 
Данные работы [13] (1), экспериментальные данные, полученные на установках СС-19 (2) и Т-503 (3), 

и результаты расчетов в программе X-foil при N = 3 (4) и N = 9 ) (5). 

 
 

Рис. 3. Зависимости коэффициента подъемной силы крыла от геометрического угла атаки 
при скоростях потока 5 (a) и 10 (b) м/с. 

a — V = 5м/с, Re = 3,5⋅104, b — V = 10 м/с, Re = 7⋅104; 
экспериментальные данные, полученные на установках СС-19 (1) и T-503 (2). 
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глобальные отрывные течения. Кривые на рис. 3b соответствуют скорости потока 10 м/с, 
при которой глобального отрыва потока при нулевом угле атаки не наблюдается из-за 
турбулизации пограничного слоя. 

Рассмотрим более подробно рис. 3b. Видно, что коэффициент подъемной силы 
линейно растет при увеличении угла атаки до достижения некоторого максимума. При 
низком уровне начальной турбулентности в AТ Т-503 критические углы атаки малы 
и близки к ± 1°, а гистерезис отсутствует. После достижения критического угла атаки 
коэффициент подъемной силы резко падает и становится отрицательным. Происходит 
«реверс» подъемной силы. Далее с увеличением угла атаки величина подъемной силы 
продолжает расти, оставаясь отрицательной. При высоком уровне турбулентности 
потока в АТ СС-19 наблюдается схожее поведение данных. Однако критический угол 
атаки увеличивается до ≈ ± 5°, кроме того возникает гистерезис, восстановление обтека-
ния профиля происходит только при ≈ ± 2°. 

Результаты, полученные при низком числе Рейнольдса (рис. 3а), качественно схожи 
с данными, описанными выше для рис. 3b. При изменении угла атаки в пределах ± 1° 
коэффициент подъемной силы остается примерно равным нулю (рис. 3а). Далее проис-
ходит скачкообразное изменение коэффициента подъемной силы. При угле атаки ≈ + 2° 
величина коэффициента подъемной силы отрицательна и достигает минимума. При 
положительных углах атаки подъемная сила в пределах исследованного диапазона оста-
ется отрицательной, но возрастает с дальнейшим ростом угла атаки. В отличие от дан-
ных, полученных при высоком числе Рейнольдса, на рис. 3а наблюдается хорошее сог-
ласование результатов, полученных в двух установках. Это означает, что для указанного 
режима уровень возмущений в потоке существенно не сказывается на коэффициенте 
подъемной силы и не влияет на критический угол атаки. Заметим, что для «тихой»  
АТ Т-503 эффект гистерезиса также был обнаружен, но при скоростях потока более ≈ 15 м/с 
(Re ≈ 10,5⋅104). Кроме того, при увеличении числа Рейнольдса потока наблюдается рост 
критического угла атаки, что, в общем, характерно для аэродинамических профилей. 

Для анализа структуры течения были использованы результаты PIV-измерений. 
На рис. 4 приведен пример полей скорости, полученных в установке Т-503 НГТУ. Из-за 
затенения области измерения крепежной гайкой не удалось получить данных около 
задней кромки. Область в носовой части, которую не получилось охватить из-за малого 
угла обзора объектива камеры, обозначена белым цветом.  

При небольшой скорости потока (5 м/с) и нулевом угле атаки течение является 
симметричным и наблюдается глобальный отрыв пограничного слоя на верхней и ниж-
ней поверхностях профиля. Рост угла атаки выше 1° (рис. 4) приводит к подавлению гло-
бального отрывного течения на наветренной стороне (формируется локальный отрыв- 
ной пузырь). На подветренной части профиля он сохраняется. На рис. 4b хорошо 
видно резкое нарастание пульсаций в области отрывного пузыря на наветренной части. 

 
 

Рис. 4. Поля средней (а) и пульсационной (b) составляющих продольной компоненты скорости 
для угла атаки 3° при скорости потока 5 м/с. 
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Быстрая турбулизация потока на наветренной части приводит к присоединению течения. 
Далее из-за глобального отрыва потока на подветренной части происходит рост давле-
ния, что приводит к возникновению «реверса» подъемной силы. 

Результаты, полученные PIV-методом, показали, что причина «реверса» подъемной 
силы при больших числах Рейнольдса (рис. 3а) заключается в возникновении глобаль-
ного отрывного течения на подветренной стороне с сохранением безотрывного обтека-
ния на наветренной стороне профиля при росте угла атаки. 

Проведенные исследования показали, что для толстых аэродинамических профилей, 
обтекаемых при малых числах Рейнольдса (~ 104), возникновение/подавление глобаль-
ного отрыва потока происходит уже при околонулевых углах атаки. Это, в свою очередь, 
существенно сказывается на величине подъемной силы. Например, изменение угла атаки 
от – 2° до + 2° приводит к быстрому изменению коэффициента подъемной силы от + 0,4 
до – 0,4. Обнаруженное явление может способствовать появлению нежелательных коле-
баний элементов конструкций и влиять на динамику полета малоразмерных беспилот-
ных летательных аппаратов. Также показано, что рост уровня пульсаций набегающего 
потока приводит к ослаблению этого эффекта при числах Рейнольдса больше 6⋅104. 

Рассмотренные скорости потока (< 20 м/с) и хорда модели крыла (0,1 м) характерны 
для большинства малоразмерных беспилотных летательных аппаратов. Поэтому при 
разработке таких аппаратов необходимо учитывать возможность возникновения выше 
описанных явлений. Этим обуславливается необходимость более подробного исследо-
вания толстых профилей и тел подобной формы при малых числах Рейнольдса. 
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