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Представлены результаты экспериментальных и численных исследований обтекания
удлиненного осесимметричного тела вращения в аэродинамической трубе малых скоро-
стей с закрытой рабочей частью и в свободном потоке. Число Рейнольдса, вычисленное
по длине тела вращения, менялось в диапазоне 2,75 · 106÷ 9,40 · 106. Численное решение
задачи выполнено в предположении осесимметричного стационарного несжимаемого те-
чения с использованием программного пакета ANSYS Fluent. Показано существенное
влияние стенок рабочей части аэродинамической трубы на характер обтекания и аэро-
динамические характеристики тела вращения для случая, когда коэффициент загромо-
ждения рабочей части моделью тела вращения формально не превышает 2 %.
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Введение. Важнейшим этапом разработки практически любого летательного аппа-
рата являются испытания модельного объекта в аэродинамической трубе (АТ) с целью
определения действующих на него аэродинамических нагрузок. Эта задача наиболее акту-
альна при использовании искусственных методов управления турбулентным течением на

обтекаемом теле (вдув, отсос, периодический вдув (отсос) и др.). При этом реальное умень-
шение аэродинамического сопротивления нередко составляет единицы процентов или даже

доли процента. В таких случаях проблема корректной оценки эффективности используе-
мого метода управления приобретает особое значение. Однако результаты исследований
(см., например, [1–3]) показывают, что измеренные в АТ коэффициенты аэродинамических
сил, моментов, а также давление и трение на поверхности отличаются от соответствую-
щих значений, полученных в условиях безграничного потока. Это обусловлено не только
неточным моделированием числа Рейнольдса в АТ, хотя влияние данного критерия на
аэродинамические коэффициенты трудно переоценить [4], но и в значительной степени
соотношением между размерами модели и поперечными размерами рабочей части АТ,
конфигурацией модели, конструкцией АТ (закрытый или открытый тип) и другими осо-
бенностями. Частично по этой причине обтекание летательного аппарата в АТ может

отличаться от обтекания соответствующего геометрически подобного аналога наличием

безграничного потока, даже при равенстве чисел Рейнольдса.

Работа выполнена в рамках государственного задания (номер госрегистрации 121030500158-0), экспе-
рименты проведены на базе центра коллективного пользования “Механика” Института теоретической и
прикладной механики СО РАН.
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Проблема учета влияния границ потока на аэродинамику исследуемого объекта из-
вестна достаточно давно. Однако ситуация усугубляется тем, что часто реальная струк-
тура потока при обтекании объекта сложная, в то время как размер тестовой модели недо-
статочен для точного описания всех деталей структуры. В этом случае возможны два пути
решения задачи: 1) увеличение масштаба тестовой модели, что сопряжено с ростом влия-
ния стенок АТ; 2) создание более крупной АТ, что требует больших финансовых затрат.
Неслучайно в последние годы наиболее эффективными считаются СFD-методы, позволя-
ющие выполнить корректировку результатов трубных испытаний на основе детального

изучения интерференции модели, поддерживающих устройств и границ рабочей части [5].
Созданы также приближенные методики [6, 7], которые позволяют скорректировать ре-
зультаты измерений в АТ путем введения поправок, например на загромождение потока
моделью и спутной струей. Однако рекомендуемые поправочные коэффициенты ненадеж-
ны, поскольку зависят не только от перечисленных, но и от ряда других факторов. Таким
образом, несмотря на большой мировой опыт исследований в АТ, проблема учета границ
потока и положения модели относительно стенок рабочей части АТ не утратила актуаль-
ности.

В ходе исследований свойств турбулентного пограничного слоя на осесимметричном

теле вращения (ТВ) в условиях вдува воздуха авторы работы [8] обнаружили влияние
стенок рабочей части АТ на результаты измерений, несмотря на то что размеры ТВ бы-
ли выбраны в соответствии с рекомендациями, взятыми из литературы. Это послужило
основанием для выполнения настоящей работы, целью которой является изучение воз-
можности учета данного фактора при проведении экспериментов на ТВ в АТ закрытого

типа.
1. Условия и методика эксперимента. Опыты проводились в дозвуковой аэро-

динамической трубе Т-324 Института теоретической и прикладной механики СО РАН с

размерами рабочей части 1×1×4 м при основной режимной скорости потока U∞ = 24,7 м/с,
что соответствовало значению числа Рейнольдса, вычисленному по длине модели L и рав-
ному ReL = 4,33 · 106. Данная установка характеризуется высоким качеством потока.
Следует отметить, что безразмерный скоростной напор q/q∞ на выходе из рабочей части

(РЧ) не превышает значения 1,02 [9]. Это достигается частично за счет специальной про-
филировки сопла, контур которого отличается от традиционного профиля Витошинского.

В качестве объекта исследования использовалась модель ТВ (рис. 1) длиной L =
2640 мм, установленная вдоль оси симметрии РЧ трубы. При изучении характеристик
сдвигового течения на ТВ модель с помощью хвостовой державки крепилась на пилоне.
ТВ состоит из головной части, представляющей собой эллипсоид вращения с большой по-
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Рис. 1. Модель тела вращения в аэродинамической трубе:
1 — тело вращения, 2 — датчики давления, 3 — турбулизатор пограничного слоя, 4 —
стойка, 5 — пилон; стрелка — направление потока
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луосью, равной 300 мм, цилиндрического участка диаметром 100 мм, длиной 2080 мм и
хвостовой части, профиль которой, как и в [10], описывается соотношением

r/rцил = [1− (xхв/lхв)
2]0,9,

где lхв — длина хвостовой части; xхв — продольная координата, отсчитываемая от сечения
сопряжения цилиндрической и хвостовой частей. Вдоль одной из образующих ТВ разме-
щены датчики давления диаметром 0,4 мм. С целью обеспечения развитого турбулентного
течения на большей части модели пограничный слой был искусственно турбулизован пу-
тем установки кольца (турбулизатора), изготовленного из прутка диаметром 0,8 мм и
самоклеящейся противоскользящей ленты средней зернистости высотой h = 0,6 мм и дли-
ной 25 мм, в области сопряжения головной части и цилиндрического участка.

Расстояние от входа в рабочую часть АТ до носовой части ТВ составляло 1,2H (H —
поперечный размер АТ). Степень загромождения рабочей части АТ моделью и поддержи-
вающими устройствами не превышала 2 %.

Скоростной напор набегающего потока q∞ контролировался по перепаду между пол-
ным P0 и статическим P∞ давлением, измеряемому с помощью штатной трубки Пито,
установленной на расстоянии 0,6H перед ТВ.

Для выполнения измерений в пограничном слое (ПС) использовался координатник
с тремя степенями свободы, установленный на боковой стенке РЧ трубы с ее внешней

стороны.
Аэродинамическое сопротивление ТВ измерялось с помощью внемодельных одноком-

понентных тензометрических весов с кремниевыми тензорезисторами, закрепленных по-
зади модели на специальном пилоне, установленном на полу РЧ трубы. В этом случае

модель ТВ подвешивалась в РЧ на восьми проволочных растяжках. Нагрузка от модели
на тензометрические весы передавалась с помощью хвостовой миниатюрной двухсекцион-
ной державки. Для определения калибровочных коэффициентов по компоненте силы сопро-
тивления X были выполнены многократные статические калибровки тензовесов, а также
методические эксперименты с целью измерения сопротивления тел простой геометрии,
для которых известны значения коэффициента Cx. Полученные данные подтвердили кор-
ректность и надежность принятой методики измерений. При вычислении коэффициента
аэродинамического сопротивления Cx аэродинамическая сила X, измеренная в скорост-
ной системе координат, нормировалась на величину q∞S (q∞ — скоростной напор; S —
характерная площадь, определяемая по диаметру цилиндрической части модели). Более
подробно методика эксперимента изложена в [11].

2. Основные уравнения. Расчетная область. Вычислительная сетка. Мето-
дология численного моделирования состояла в том, чтобы расчетным путем определить
аэродинамическое сопротивление ТВ при его осесимметричном обтекании и сравнить по-
лученные значения с экспериментальными данными. Решалась система осредненных по
Рейнольдсу уравнений Навье — Стокса (RANS) в предположении стационарного несжи-
маемого турбулентного течения воздуха:

∇ · V = 0,

(V · ∇) V = −∇p

ρ
+∇ · (ν∇V + σt ij).

Здесь V — вектор скорости; P — давление; ν — кинематическая вязкость; ρ =
1,225 кг/м3 — плотность; σt ij = −u′iu

′
j — дополнительные напряжения Рейнольдса, ко-

торые появляются в результате диссипативного турбулентного обмена. Для замыкания
системы уравнений использовались модели турбулентности (k−ω)-SST, k−ω, k−ε, (k−ε)-
RNG, Спаларта — Аллмараса (S–A) [12], однако в результате тестирования (см. п. 3) за
основу была принята модель (k−ω)-SST.
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Рис. 2. Расчетная область и сетка при моделировании обтекания тела вращения
в аэродинамической трубе:
1 — внутренняя область, прилегающая к поверхности ТВ, 2 — область внутри рабочей

части АТ, 3 — поверхность ТВ с державкой, 4 — верхняя граница расчетной области,
соответствующая стенке АТ, 5 — входная граница расчетной области, 6 — выходная

граница, 7 — ось симметрии

При численном моделировании обтекания ТВ в аэродинамической трубе в качестве ха-
рактерного поперечного размера использовался гидравлический диаметр Dг = 4F/Π (F —
площадь поперечного сечения РЧ; Π — периметр). При таком подходе величина Dг со-
храняется практически постоянной по длине РЧ, несмотря на то что фактический контур
РЧ с целью компенсации ПС на стенках меняется в направлении оси x. Расчетная область
определялась дугой окружности радиусом 6Dг (перед ТВ), высотой 1Dг (в радиальном
направлении), что соответствовало условиям эксперимента, и длиной 26Dг (в осевом на-
правлении) (рис. 2). Внутри этой области с помощью модуля GAMBIT строилась струк-
турированная сетка, которая по мере приближения к поверхности ТВ сгущалась таким
образом, чтобы известный безразмерный параметр не превышал значения y+

1 = 1. Этого
удалось достигнуть при общем количестве узлов 375 000. На входной границе задавались
средняя скорость набегающего потока и параметры турбулентности. Интенсивность тур-
булентности составляла 0,05 % значения средней скорости, а отношение коэффициентов
турбулентной и молекулярной вязкостей выбрано равным единице. На поверхности тела и
на верхней границе расчетной области, соответствующей стенке АТ, задавалось условие
прилипания. Пограничный слой на стенке трубы вычислялся с использованием пристенной
функции. В этом случае значение безразмерного параметра равно y+ = 80÷160. На выход-
ной границе расчетной области задавались “мягкие” граничные условия, вычисляемые как
средневзвешенное между параметрами потока внутри расчетной области и фиксированны-
ми параметрами на выходной границе, которые задавались следующим образом. Давление
принималось равным стандартному атмосферному (101 325 Па), параметры турбулентно-
сти — такими же, как на входной границе. На оси симметрии радиальная компонента
скорости и радиальные градиенты параметров потока равны нулю. Допустимые макси-
мальные остаточные значения невязок для всех моделируемых переменных выбирались

равными ε = 10−13, что достигалось путем использования машинной технологии двойной
точности.

Результаты верификации сетки для модели (k−ω)-SST показывают, что дальнейшее
увеличение числа узлов и уменьшение y+

1 до значения 0,1 не приводит к изменению ре-
зультатов численных расчетов, лишь увеличивая вычислительные затраты. Для проверки
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сходимости решения выполнен численный расчет на сетке, линейные размеры ячеек кото-
рой по осям x и y в два раза меньше исходных. При этом параметр y+

1 менялся в диапазоне

0,05 ÷ 0,18. Различие расчетных значений Cx для нормальной сетки и сетки с увеличен-
ными в два раза размерами ячеек по осям x и y не превышает 0,025 %.

При численном моделировании обтекания ТВ в свободном потоке размеры расчетной

области определялись радиусом окружности 150Dг (перед ТВ и в радиальном направле-
нии) и длиной 100Dг (в хвостовой части ТВ и в спутном потоке). Расчетная сетка со-
держала 550 000 четырехугольных ячеек. Значение параметра y+ находилось в том же

интервале, что и в ограниченном потоке.
Расчет продольной силовой нагрузки на ТВ осуществлялся по формулам

Fx = ex · Fp + ex · Ff ,

где ex — единичный вектор, направленный вдоль оси x; Fp — вектор силы давления; Ff —
вектор силы трения.

Выражение для компоненты сил давления имеет вид

Fp =
N∑

i=1

(p− p∞) s n,

где N — количество ячеек; s — площадь ячейки; n — вектор единичной нормали к ячейке.
Соответствующие аэродинамические коэффициенты вычисляются путем обезразмерива-
ния сил трения и давления на скоростной напор потока и площадь миделевого сечения

модели.
3. Результаты исследований. На начальном этапе исследований анализировалось

состояние течения в рабочей части АТ при отсутствии в ней модели ТВ. Поскольку яд-
ро потока характеризуется равномерным распределением средней скорости [9], основное
внимание уделялось изучению характера развития течения на стенках РЧ. На рис. 3 при-
ведены выборочные экспериментальные профили средней скорости U/Ue = f(y) в ПС, фор-
мирующемся на боковой стенке АТ на различных расстояниях x от входа в РЧ (индекс “e”
соответствует внешней границе ПС). Видно, что представленные профили являются стан-
дартными и, как показывают результаты обработки, в переменных закона стенки (рис. 4)
при значениях коэффициентов A = 5,62, B = 5,0, рекомендованных для плоской пластины
в качестве канонических в материалах Стэнфордской конференции [13], коррелируют с
известным распределением U+ = A lg y+ + B (сплошная линия), где

U+ = U/v∗, y+ = yv∗/ν,

v∗ = (τw/ρ)1/2 — динамическая скорость; ρ — плотность воздуха. Локальное значение ка-
сательного напряжения τw определялось на основе метода Престона [14]. При этом исполь-
зовалась трубка Престона с внешним диаметром d = 1,602 мм и отношением внутреннего
диаметра к внешнему 0,62. В этом случае связь между измеряемым трубкой Престона

безразмерным динамическим давлением (P0 − Pw)d2/(4ρν2) и касательным напряжением
τwd2/(4ρν2) описывается одной или несколькими эмпирическими функциями. В рассмат-
риваемом случае вычисление значения τw осуществлялось на основе градуировочной за-
висимости Пейтеля [15]. В целом на основе полученных на рис. 4 данных можно сделать
вывод, что ПС на стенке АТ находится в развитом турбулентном состоянии.

Поскольку конечной целью исследований является анализ состояния течения на удли-
ненном ТВ при наличии боковых границ потока, определенный интерес представляет изу-
чение характера развития ПС по длине РЧ. Эти данные представлены на рис. 5 в виде
зависимости δ0,99 = f(x) (δ0,99 — толщина ПС, определенная как расстояние от стенки, на
котором локальная скорость составляет 99 % скорости на внешней границе ПС). Видно,



32 ПРИКЛАДНАЯ МЕХАНИКА И ТЕХНИЧЕСКАЯ ФИЗИКА. 2023. Т. 64, N-◦ 2

4

1
2
3

70

40

50

60

30

20

10

0
0,5 0,7 0,8 0,9 1,00,6

y, ìì

U/Ue

Рис. 3. Экспериментальные (1–3) и расчетный (4) профили средней скорости
в пограничном слое на боковой стенке рабочей части трубы при U∞ = 24,7 м/с
в различных сечениях:
1 — x = 633 мм, 2, 4 — x = 1968 мм, 3 — x = 3363 мм
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Рис. 4. Профиль средней скорости в переменных закона стенки при x = 1968 мм:
точки — эксперимент, линия — расчет по формуле U+ = 5,62 lg y+ + 5 [13]
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Рис. 5. Распределение толщины пограничного слоя вдоль боковой стенки рабо-
чей части трубы при U∞ = 24,7 м/с:
точки — эксперимент, линия — расчет

что при скорости потока U∞ = 24,7 м/с значение толщины ПС меняется от 12,6 мм на
входе в РЧ (x = 0) до 56,5 мм на выходе из нее (x = 4000 мм), что подтверждается данны-
ми расчета. При этом, как и ожидалось, ПС начинает нарастать в сопловой части АТ. В
предположении, что аналогичный характер развития ПС имеет место на смежных стенках
РЧ, проходное сечение с равномерным распределением средней скорости на выходе из РЧ
уменьшается за счет роста ПС приблизительно на 21 %. С учетом асимптотического ха-
рактера роста локальной скорости при последующем увеличении поперечной координаты

указанное выше проходное сечение еще более сужается.

При варьировании скорости потока U∞ в диапазоне 12,8÷ 30,3 м/с динамика локаль-
ной скорости в ПС имеет предсказуемый характер (рис. 6), что подтверждается данными
расчета (на рис. 6 не показаны). При этом существенного изменения толщины ПС не

наблюдается. Поэтому можно предположить, что эффективное проходное сечение в ука-
занном диапазоне скоростей практически не меняется.

Следует отметить еще один результат, характеризующий состояние ПС на стенке АТ.
В частности, рис. 7 свидетельствует о том, что статическое давление постоянно по вы-
соте ПС, как и предполагалось. Различие результатов измерений с помощью мини-зонда
статического давления Pз и аналогичных результатов измерения давления в набегающем
потоке P∞, составляющее менее 1 %, может быть обусловлено погрешностью измерений.
При этом экспериментальные данные хорошо согласуются с результатами расчета, в соот-
ветствии с которыми колебания статического давления по высоте ПС не превышают 1 %.

На следующем этапе работы анализировалось состояние течения непосредственно на

ТВ и оценивалось возможное влияние стенок РЧ трубы на аэродинамическое сопротив-
ление ТВ. Для этого проводился тщательный контроль за распределением коэффициента
статического давления Cp = (Pw − P∞)/q∞ = f(x/L) (индекс “w” соответствует поверх-
ности) вдоль ТВ. На рис. 8 видно, что величина Cp в пределах погрешности эксперимента

не зависит от скорости потока при ее изменении от 13,1 до 29,8 м/с. Некоторая аномалия в
распределении Cp имеет место в окрестности турбулизатора, что обусловлено формирова-
нием неравновесной (по Клаузеру) области течения. В целом увеличение скорости потока
по длине РЧ, обусловленное нарастанием ПС на стенках АТ, приводит к уменьшению
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Рис. 6. Профили средней скорости в пограничном слое на боковой стенке рабо-
чей части трубы при x = 1968 мм и различных значениях скорости потока:
1 — U∞ = 12,8 м/c, 2 — U∞ = 18,6 м/c, 3 — U∞ = 24,7 м/c, 4 — U∞ = 30,3 м/c
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Рис. 7. Распределение статического давления по высоте пограничного слоя при
U∞ = 24,7 м/c, x = 1968 мм:
точки — эксперимент, линия — расчет
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Рис. 8. Распределение статического давления вдоль тела вращения при различ-
ных значениях скорости потока:
1–5 — эксперимент (1 — U∞ = 13,1 м/c, 2 — U∞ = 19,9 м/c, 3 — U∞ = 24,7 м/c,
4 — U∞ = 29,8 м/c (измерения с помощью датчиков статического давления), 5 —
U∞ = 24,7 м/c (измерения с помощью зонда статического давления)), 6 — расчет

Та б л и ц а 1
Результаты расчета полного сопротивления ТВ в свободном потоке

для различных моделей турбулентности при ReL = 4,54 · 106

Модель

турбулентности

Cx

Эксперимент [16] Численный расчет

(k−ω)-SST 0,346
k−ω 0,356
k−ε 0,340 0,541
(k−ε)-RNG 0,505
S–A 0,354

давления на ТВ и формированию отрицательного градиента давления по его длине, что
согласуется с данными расчета. Как показано ниже, это способствует росту аэродинами-
ческого сопротивления ТВ в трубном эксперименте по сравнению со случаем свободного

обтекания.

Поскольку надежных экспериментальных данных, полученных в свободном потоке для
ТВ данной геометрии, в литературе найти не удалось, тестирование вычислительного ал-
горитма осуществлялось путем расчета коэффициента аэродинамического сопротивления

ТВ с использованием моделей турбулентности (k−ω)-SST, k−ω, k−ε, (k−ε)-RNG, S–A, а
также путем сравнения полученных результатов с данными [16] для тела аналогичной гео-
метрии (табл. 1). Установлено, что модели турбулентности (k−ω)-SST и S–A позволяют

получить физически обоснованные данные, которые, по крайней мере, не противоречат
результатам [16]. Имеющееся различие значений Cx в основном обусловлено различием

формы кормовой части ТВ, которая в работе [16] плавно заострена, тогда как в настоящей
работе имеет плоский концевой срез диаметром 0,4D и державку. Поскольку остальные
модели в основном дают завышенные по сравнению с экспериментом значения Cx, модель
турбулентности (k−ω)-SST принята за основу при расчете аэродинамических характери-
стик исследуемого ТВ.

Окончательные результаты представлены на рис. 9 в виде зависимости Cx = f(ReL)
коэффициента аэродинамического сопротивления ТВ от числа Рейнольдса, определенного
по длине ТВ. (Число Рейнольдса ReL варьировалось путем изменения скорости потока.)
Утроенное значение (±3σCx) случайной экспериментальной погрешности измерения ко-
эффициента Cx, определенной по результатам семи измерений, показано вертикальными
отрезками.
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Рис. 9. Зависимость коэффициента аэродинамического сопротивления тела вра-
щения от числа Рейнольдса:
1 — эксперимент, 2 — расчет для условий аэродинамической трубы, 3 — расчет для

условий свободного потока; вертикальные отрезки — погрешность измерений

Та б л и ц а 2
Вклад составляющих трения и давления

в полное сопротивление ТВ при ReL = 4,544 · 106

Условия течения Cf/Cx, % Cxp/Cx, %

Свободный поток 98,53 1,47
Аэродинамическая труба 89,21 10,79

На рис. 9 видно, что измеренные в трубном эксперименте значения коэффициента
сопротивления Cx приблизительно на 19 % превышают соответствующие значения, по-
лученные для условий свободного потока. Результаты расчета составляющих полного

аэродинамического сопротивления (табл. 2) показывают, что основная причина состоит
в увеличении в трубном эксперименте роли компоненты сопротивления Cxp, обусловлен-
ной силами давления и существенно возрастающей вследствие интенсивного роста ПС как

на стенках АТ, так и на ТВ. Причем отмеченная динамика, сопровождающаяся формиро-
ванием отрицательного (неблагоприятного) градиента давления по длине РЧ, характерна
для всех используемых в настоящей работе моделей турбулентности. Важную роль вы-
полняет ПС на ТВ, который, как показывают результаты экспериментов, имеет бо́льшую
толщину при прочих равных условиях по сравнению с соответствующими значениями на

плоской пластине. Указанные факторы являются основной причиной интерференции ТВ
и стенок АТ даже при относительно небольшой степени загромождения РЧ. Результаты
расчета показывают также, что вклад обеих составляющих практически не зависит от
числа Рейнольдса.

В то же время расчет в рамках модели турбулентности (k−ω)-SST, выполненный в
осесимметричной постановке, приближенно учитывающей геометрию РЧ, позволяет аде-
кватно моделировать обтекание ТВ в АТ закрытого типа. В этом случае отличие расчет-
ных значений Cx от экспериментальных

∆ (Cx/Cxэ) = (Cxэ − Cxр)/Cxэ

находится за пределами экспериментальной погрешности, однако не превышает 3–5 %.
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Заключение. В работе выполнена серия расчетно-экспериментальных исследований
обтекания существенно несжимаемым потоком осесимметричного тела большого удлине-
ния в низкоскоростной аэродинамической трубе закрытого типа с ограниченными попе-
речными размерами. Полученные данные позволяют сделать следующие выводы.

Характер развития сдвигового течения на стенках рабочей части аэродинамической

трубы соответствует классическому распределению, свойственному развитому турбулент-
ному пограничному слою на плоской пластине. Вместе с тем за счет увеличения толщины
пограничного слоя по длине рабочей части проходное сечение с равномерным распреде-
лением скорости в исследуемом диапазоне скоростей потока на выходе из испытатель-
ной секции уменьшается приблизительно на 21 %. Наряду с формированием утолщенного
пограничного слоя на обтекаемом теле это способствует возникновению отрицательного

градиента давления по длине рабочей части, что является основной причиной завыше-
ния значений коэффициента аэродинамического сопротивления в условиях эксперимента в

аэродинамической трубе, несмотря на то что формально степень загромождения рабочей
части не превышает 2 %.

Численное моделирование обтекания тела вращения с использованием модели турбу-
лентности (k−ω)-SST, приближенно учитывающее геометрию рабочей части аэродинами-
ческой трубы закрытого типа, позволяет получить адекватные физическим представлени-
ям и имеющимся экспериментальным данным аэродинамические характеристики указан-
ного тела.
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