
551

Теплофизика и аэромеханика, 2006, том 13, № 4

УДК 532.526

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ  И  ТЕОРЕТИЧЕСКОЕ
ИССЛЕДОВАНИЕ  РАЗВИТИЯ  ВОЗМУЩЕНИЙ
В  ПОГРАНИЧНОМ  СЛОЕ  НА  КРЫЛЕ  МАЛОГО
УДЛИНЕНИЯ*

В.В. КОЗЛОВ
1
, И.Д. ЗВЕРКОВ

1
, Б.Ю. ЗАНИН

1
, А.В. ДОВГАЛЬ

1 В.Я. РУДЯК 
2,3,

Е.Г. БОРД
2
, Д.Ф. КРАНЧЕВ

2,3

1
Институт теоретической и прикладной механики

 им. С.А. Христиановича СО РАН, Новосибирск

2
Новосибирский государственный архитектурно-строительный

 университет

3
Новосибирский государственный технический университет

Исследован процесс перехода от ламинарного режима течения к турбулентному в пограничном

слое крыла малого удлинения. Выполнены эксперименты, в которых определена структура течения, его

средние во времени и пульсационные характеристики. Проведен анализ линейной устойчивости изме-
ренных профилей скорости ламинарного течения. Результаты расчетов, полученные в приближении

локальной параллельности потока, хорошо предсказывают развитие возмущений на начальной стадии

перехода к турбулентности.

ВВЕДЕНИЕ

Аэродинамические характеристики крыльев, используемых при низких числах

Рейнольдса, в большой мере определяются двумя возможными взаимосвязанными

явлениями: отрывом потока и ламинарно-турбулентным переходом в пристенной

зоне течения. Отрыв ламинарного пограничного слоя, как правило, сопровождает-
ся его турбулизацией. Последующее присоединение потока к поверхности крыла

приводит к образованию местной отрывной зоны (отрывного пузыря), распола-
гающейся в средней части крыла или вблизи его передней кромки. Ключевую роль

в формировании подобных течений играет переход к турбулентности, завершаю-
щийся в пределах области отрыва.

Обзор экспериментальных результатов, относящихся к исследованию образо-
вания местной отрывной зоны в окрестности передней кромки стреловидного

и прямого профиля при дозвуковом и сверхзвуквом обтекании, содержится

в [1, гл. IX]. Приводятся различные эмпирические критерии для формпараметра,

коэффициента восстановления давления, полного давления, позволяющие опреде-
лить положение точек ламинарного отрыва и последующего присоединения пото-
ка на профиле. Последовательное изучение и классификация отрывных пузырей на

основании экспериментальных данных, по-видимому, впервые представлены в [2].
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В этой работе также используются критерии, построенные по формпараметру

и коэффициенту восстановления давления для определения положения ламинар-
ного отрыва и присоединения течения. В работе [3] численно исследуется течение

в отрывной зоне в среднем положении хорды относительно тонкого профиля крыла.
В работе [4] модифицируется интегральное уравнение импульсов Кармана, при

этом используются различные представления течения в отрывной зоне и в области

присоединенного течения. В результате авторы приходят к системе обыкновенных

дифференциальных уравнений для формпараметра и толщины пограничного слоя,

которая интегрируется с использованием корреляционной зависимости локального

числа Рейнольдса в положении отрыва от максимальной толщины отрывной зоны.

В работе [5] предложена полуэмпирическая модель развития течения, вызванного

появлением местной отрывной зоны, допускающая продолжение ее в область

присоединенного турбулизованного течения.
Следующим шагом в моделировании задач обтекания крыла явилось приме-

нение линейной теории гидродинамической устойчивости для расчета развития

малых возмущений ламинарного течения. В этом случае положение перехода

к турбулентности за точкой отрыва определяется по “en-методу”, предложенному
для пограничного слоя в работах [9, 10]. Такой подход к определению характери-
стик отрывных течений, возникающих в различных условиях, включая обтекание

аэродинамических профилей и крыльев, использован рядом авторов [11−15]. В его
основе лежит возможность применения линейной теории устойчивости для описа-
ния начальной стадии развития волновых возмущений в локальных областях от-
рыва ламинарного потока, установленная в итоге многочисленных исследований

последнего времени (см. ссылки на оригинальные работы в [16, 17]). Сопоставле-
ние экспериментальных, теоретических и численных результатов указывает на то,

что в двумерных течениях основные характеристики малых колебаний, нарастаю-
щих за точкой отрыва, удовлетворительно предсказываются теорией устойчивости

в приближении параллельности потока.

В настоящей работе экспериментально и теоретически изучается неустойчи-
вость течения по оси симметрии модели крыла в рамках двумерной локально-

параллельной теории устойчивости.

1.  ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ  ДАННЫЕ

1.1. Методика экспериментов

Эксперименты проводились в дозвуковых аэродинамических трубах ИТПМ

СО РАН. Исследовалось обтекание модели прямоугольного крыла, имеющей

удлинение (отношение размаха к хорде), равное 1, и формообразующий профиль

ЦАГИ Р-III-12. Хорда профиля с равнялась 195 мм, относительная толщина 
12 % от хорды. Эксперименты проведены при нулевом угле атаки модели, ско-
рость потока составляла 12 м/с. Число Рейнольдса, рассчитанное по хорде модели,

равнялось Re = 1,7⋅105.
В экспериментах использовались два метода исследований  визуализация

“саже-масляными” покрытиями и термоанемометрические измерения. С помощью

визуализации были получены пространственные картины течения на поверхности

крыла, для чего использовалась смесь порошка двуокиси титана и керосина.

Разведенный до необходимой концентрации состав кистью наносился на поверх-
ность модели. Модель находилась в потоке до тех пор, пока на поверхности крыла

полностью не формировалась картина течения, которая затем фотографировалась.
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Визуализация поля течения осуществлялась в малой аэродинамической трубе

МТ-324 с открытой рабочей частью и в малотурбулентной аэродинамической

трубе Т-324 с закрытой рабочей частью.

С помощью термоанемометрических измерений получены профили скорости

течения на поверхности модели и данные о развитии возмущений в пограничном

слое. Эксперименты с термометрическими измерениями проведены в малотурбу-
лентной аэродинамической трубе Т-324. Для термоанемометрических исследова-
ний был разработан специальный автоматизированный измерительный комплекс,

позволявший в автоматическом режиме проводить измерения в большом количе-
стве точек без вмешательства экспериментатора.

1.2. Результаты экспериментов

Полученная в результате визуализации картина течения на верхней поверхно-
сти модели и ее качественная схематизация представлены на рис. 1, поток здесь

направлен сверху вниз. Визуализация течения (см. рис. 1, а) свидетельствует об

образовании над крылом отрывного пузыря, передняя граница которого находится

на расстоянии, равном 28 % хорды. Как известно, над отрывным пузырем поток

турбулизуется и снова присоединяется к поверхности [16]. Как показывает “саже-

масляная” визуализация, позади пузыря, на его задней границе, образуется трех-
мерная вихревая структура в виде пары крупномасштабных противоположно вра-
щающихся вихрей.

Далее были проведены термоанемометрические измерения развития возмущений

вдоль хорды по оси симметрии модели. Как показала кривая нарастания пульсаций

(рис. 2, кривая 1), ламинарно-турбулентный переход начинается в предотрывной облас-
ти и активно развивается над отрывным пузырем. По спектру частот (рис. 3) видно, что

на начальном этапе развития возмущений появляется пакет волн со средней частотой

порядка 800 Гц, затем наблюдается  рост основной частоты и кратных ей гармоник, по-
сле чего вниз по потоку течение турбулизуется и спектр возмущений становится прак-
тически сплошным.

Рис. 1. а  Визуализация течения над прямым крылом. Угол атаки α = 0°, скорость набе-
гающего потока V∞ = 12 м/с, Re = 1,7⋅105, b  cхематизация областей течения: ламинар-
                                   ного (1), отрывного пузыря (2), турбулентного (3).
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В эксперименте измерялись профили средней скорости течения над крылом.

Вид измеренных профилей скорости, нормированных на максимальное значение

скорости в данном сечении для разных точек вдоль хорды крыла x′ = x/c, показан
на рис. 4. Профили средней скорости значительно трансформируются вниз по хор-
де. В передней части модели это ламинарные наполненные профили, ниже по пото-
ку у них появляется точка перегиба. Далее вниз по потоку в начале области отрыва

на профилях появляется участок, на котором скорость течения положительна, но

близка к нулю. Наконец, появляется область возвратного течения  x′ =
= 0,513 ÷ 0,538, после чего течение становится турбулентным, об этом свидетель-

ствуют частотные спектры пульсаций для x′ = 0,56 и 0,77 на рис. 3.
В заключение отметим, что полученные профили скорости качественно

согласуются с профилями средней скорости в течениях с отрывными пузырями,

полученными в опубликованных ранее работах [19–21].

В табл. 1 определена принятая ниже нумерация отдельных сечений, где про-
водились экспериментальные измерения и выполнялись расчеты по устойчивости

соответствующих профилей скорости. Здесь же приведены критические числа

Рейнольдса перехода Rec.

Рис. 2. Кривая нарастания пульсаций (1), толщина вытеснения (2), местное число
                                                         Рейнольдса (3).

Рис. 3. Частотные спектры для гладкого крыла.
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Таблица  1

Положение сечений профиля, на которых выполнялся расчет устойчивости развития возмущений

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

х′ 0,28 0,31 0,33 0,36 0,39 0,44 0,46 0,49 0,51 0,54 0,56 0,59

Rec 334 209 134 80 57,5 41,8 38,4 36,5 36 38,5 42,9 61,6

2.    РАСЧЕТ  УСТОЙЧИВОСТИ  И  АНАЛИЗ  ДАННЫХ  РАСЧЕТОВ
       РАЗВИТИЯ  ВОЗМУЩЕНИЙ

2.1. Методика расчетов

Сложность теоретического изучения развития возмущений в рассматривае-
мом течении обусловлена несколькими факторами: достаточно сложной топологи-
ей течения, что приводит к его неавтомодельности, наличием различных механиз-
мов дестабилизации течения, сосуществованием областей ламинарного и турбу-
лентного режимов течения и т. д. Тем не менее изучение развития возмущений

вполне можно проводить в рамках локально-параллельного подхода. Это оправда-
но, поскольку практически во всем исследованном поле течения толщина погра-
ничного слоя остается относительно малой. Использование локально-параллель-

ной теории позволяет исследовать индивидуальные характеристики устойчивости

профилей скорости в отдельных сечениях и, следовательно, дает возможность

с максимальной полнотой использовать экспериментальные данные в расчетах.

Применение линейной теории устойчивости приводит к уравнению Орра−Зом-
мерфельда

2 Re[( ) ]i u uψ α ω ψ α ψ′′∆ = − ∆ −                                           (1)

относительной амплитуды функции тока возмущений ψ. Здесь 2 2 2,d dy α∆ = −

α  безразмерное волновое число, */ ,y Y Y=  где Y  координата, направ-

ленная по нормали к поверхности профиля, ω  безразмерная частота,

Рис. 4. Профили скорости.
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* *Re Y U ν=   число Рейнольдса, определенное по местной толщине погранич-

ного слоя *Y  и максимальной скорости в данном сечении * ,U  ν  коэффициент

кинематической вязкости. Профиль скорости u(y) определялся сплайн-

интерполяцией экспериментальных данных с последующей нормировкой на * .U
Уравнение (1) решается с граничными условиями на обтекаемой поверхности

(0) (0) 0ψ ψ ′= =                                                      (2)

и условиями затухания возмущений при y → 1

1 2( ) exp( ) exp( ),y y yψ ψ α ψ γ= − + −   2 2 Re( ( ) ).i u yγ α α ω= + −             (3)

Характеристики устойчивости, определяемые в результате решения задачи

(1)−(3) нормируются на локальную толщину вытеснения δ
*

* * *

0

(1 ( ) / ) .
Y

Y U Y U dYδ δ= = −∫

Результаты решения задачи устойчивости формулируются в автомодельных перемен-

ных: ,δα αδ=  ,δω ωδ=  Re Re .δ δ=  Обратный переход от автомодельных пара-

метров к размерному волновому числу A и размерной частоте Ω осуществляется

преобразованиями: * ,δα δΑ =  * 22 ( ) ,f U Fπ νΩ = =  здесь ReF δ δω=   безраз-

мерный частотный параметр, f   частота в герцах.

Для численного решения задачи применялась процедура ортогонализации

[22, 23]. На границе y = 0 формулируются линейные условия, допускающие реше-
ние в форме (2). Интегрирование проводится в направлении к границе y = 0, при
этом базисные функции, использованные для представления решения, нарастают.

Линейная независимость решений 1ψ  и 2ψ  обеспечивается применением преобра-

зования ортогонализации

( )
( )

1 2
2 2 1

1 1

;
,

;

ψ ψ
ψ ψ ψ

ψ ψ
→ −

скалярное произведение здесь определено так: ( ) * * * *, ' ' '' '' ''' ''' .a b ab a b a b a b= + + +

Спектральный параметр ω определяется из условия существования нетри-
виальных решений, удовлетворяющих граничным условиям (2). Характеристи-
ческая функция, удовлетворяющая этим условиям, может быть взята в виде

1 2 1 2(0) ' (0) '(0) (0)F ψ ψ ψ ψ= −  из работы [24].

В расчетах применялась программная реализация метода ортогонализации,

разработанная авторами [25]. Для тестирования численной процедуры использова-
лись известные решения задачи устойчивости для пограничного слоя с профилем

Блазиуса и с профилем Польгаузена, полученные в [26].

В результате выполнения серий расчетов построены кривые нейтральной

устойчивости, определены коэффициенты пространственного усиления возмуще-
ний, найдены частоты наиболее неустойчивых возмущений. Ниже анализируется

характер этих данных и проводится их сопоставление с экспериментальными.
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2.2. Развитие возмущений
       в начале области
       отрыва пограничного
       слоя

На рис. 5 представлены результаты

расчетов, полученные для течения

в начале отрыва ламинарного погра-
ничного слоя. На рис. 5, а приведены

полученные коэффициенты усиления

возмущений вниз по потоку, а на

рис. 5, b, с  кривые нейтральной

устойчивости.

Значения частоты, соответствую-
щей наиболее неустойчивым возмуще-
ниям, находятся в диапазоне наиболее

неустойчивых частот, наблюдаемых

в эксперименте. Средняя амплитуда

пульсаций по данным экспериментов

от сечения 1 (см. табл. 1) до сечения 2

возрастает в 1,06 раза, от сечения 2 до

сечения 3  в 1,36 раза. Расчет роста

амплитуды наиболее неустойчивых

возмущений дает при переходе от се-
чения 1 к сечению 2 значение 1,076,

а от сечения 2 к сечению 3 — 1,377.

Таким образом, можно видеть, что

имеет место хорошее количественное

соответствие данных экспериментов и

линейной теории устойчивости.

Критические числа Рейнольдса

в расчетах для этой области сечений

уменьшаются (см. табл. 1) от Rec = 334
до 134, при этом области неустойчивости вблизи этих критических чисел расши-
ряются.

2.3. Развитие возмущений в области интенсивного роста толщины
      пограничного слоя над отрывным пузырем

На участке профиля, соответствующего сечениям 4−8, происходит качествен-
ная перестройка поля течения, в профилях скорости появляется точка перегиба,

что свидетельствует о формировании в течении внутреннего слоя сдвига. Появле-
ние в нем внутреннего слоя сдвига означает включение еще одного механизма

неустойчивости. Наряду с вязкой неустойчивостью пограничного слоя появляется

неустойчивость Кельвина−Гельмгольца. Таким образом, в течении имеет место
суперпозиция двух механизмов дестабилизации: вязкая неустойчивость погранич-
ного слоя и неустойчивость Кельвина−Гельмгольца.

Рис. 5. Зависимость коэффициентов уси-
ления от частоты (а), кривые нейтральной

                  устойчивости (b, c).
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Качественное изменение свойств течения иллюстрируется кривыми ней-
тральной устойчивости на рис. 6, b, с. Поскольку коэффициенты усиления, соот-
ветствующие неустойчивости Кельвина−Гельмгольца, существенно больше коэф-
фициентов усиления обычной волны Толлмина−Шлихтинга, появление в течении,

даже на небольшом участке, слоя сдвига приводит к резкому уменьшению крити-
ческого числа Рейнольдса и топологической перестройке кривых нейтральной

устойчивости (сравни кривые 3−5 и 6−8 на рис. 6, b и 6, с). Критические числа
Рейнольдса при этом меняются от 134 до 36,8. Вертикальные асимптотические

участки на кривых 6−8 (см. рис. 6, с) демонстрируют неустойчивость течения по
отношению к низкочастотным возмущениям, характерную для слоя сдвига.

Сопоставление зависимостей коэф-
фициентов усиления от частоты, пред-
ставленных на рис. 6, а со спектральны-
ми разложениями пульсаций, получен-
ными в экспериментах (рис. 7, а, b),
показывает, что диапазоны частот наи-
более неустойчивых возмущений прак-
тически совпадают для всех сечений.

В сечениях 6−8, то есть на участке наи-
большего усиления возмущений, имеет

место хорошее количественное соот-
ветствие результатов расчетов и экспе-
риментальных данных по частоте наи-
более неустойчивых возмущений.

Средняя амплитуда пульсаций по

данным экспериментов возрастает от

сечения 6 до сечения 7 в 1,13 раза, от
сечения 7 до сечения 8  в 1,34 раза.
Расчет роста амплитуды наиболее неус-
тойчивых возмущений дает при пере-
ходе от сечения 6 к сечению 7 значение
3,3, а от сечения 7 к сечению 8 — 3,43.

Поведение коэффициентов усиле-
ния, полученных для данных сечений

при местных значениях чисел Рей-
нольдса, показывает, что в сечениях

6−8 наиболее неустойчивыми являются
возмущения с близкими частотами, при

этом и значения коэффициентов усиле-
ния для этих сечений оказываются

близки. Малое изменение характери-
стик устойчивости трех следующих

подряд сечений, с одной стороны, сви-
детельствует об экспоненциальном ха-
рактере развития возмущений в этой

области, а с другой стороны, показывает,

Рис. 6. Зависимость коэффициентов усиле-
ния от частоты (a), кривые нейтральной
                      устойчивости (b, c).
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что такое развитие является основ-
ным механизмом дестабилизации

течения в этой области.

2.4. Развитие возмущений
       в течении в хвостовой
       части отрывного
       пузыря

Формирование отрывного тече-
ния сопровождается удалением от

крыла области с максимальным

градиентом скорости. При этом

вблизи поверхности появляются

области торможения и возвратного

течения. В этих областях умень-
шаются коэффициенты усиления

возмущений. Как видно на рис. 8,

в сечении 10 происходит уменьше-
ние наиболее неустойчивой часто-
ты, тогда как в эксперименте она

остается неизменной. Это свиде-
тельствует, в частности, о том, что

в данной области линейная теория

устойчивости перестает работать. На

это указывает и рис. 7, b, на котором в данном сечении наблюдается уже взаимодейст-
вие возмущений основной частоты с кратными гармониками, указывающее на нели-
нейный характер развития возмущений. О взаимодействии возмущений основной час-
тоты с кратными гармониками свидетельствует также заметное изменение отношения

их амплитуд в сечениях 9 и 10.

Амплитуды наиболее неустойчивых возмущений, начиная с сечения 10, уве-
личиваются незначительно, при этом наблюдается выравнивание уровней ампли-
туд возмущений, соответствующих основной и комбинационным гармоникам.

Таким образом, происходит наполнение спектра как в области низких, так и высо-
ких частот, что следует рассматривать как турбулизацию течения после отрыва.

ВЫВОДЫ

В результате выполненных в настоящей работе экспериментальных исследо-
ваний определена пространственная структура течения вблизи поверхности крыла

малого удлинения, измерены профили

средней скорости в различных сечениях

по хорде модели, амплитуды пульсаций

скорости и их частотный состав. Выпол-
нены расчеты линейной устойчивости

течения с местной зоной отрыва потока

на поверхности крыла и сложным вих-
ревым движением в его хвостовой части.

Установлено соответствие эксперимен-

Рис. 7. Амплитуды пульсаций про-
дольной компоненты скорости, полу-
            ченные в эксперименте.

Рис. 8. Зависимость коэффициентов усиле-
                          ния от частоты.
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тальных и теоретических результатов, полученных для течения в по оси симметрии

модели крыла. В частности, получено хорошее согласование данных относительно

частот наиболее нарастающих возмущений и коэффициентов их усиления. Выявле-
ны основные этапы развития волновых возмущений ламинарного течения, отли-
чающиеся коэффициентами усиления колебаний и амплитудами пульсаций на раз-
личных частотах. Показано, что процесс развития возмущений в течении на крыле

малого удлинения аналогичен известному из предшествующих работ для двумерных

областей отрыва.
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