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ОСОБЕННОСТИ ДОЗВУКОВОГО ОТРЫВНОГО
ОБТЕКАНИЯ ЗАТУПЛЕННЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ
АППАРАТОВ С ДИСКОВЫМИ
СТАБИЛИЗИРУЮЩИМИ УСТРОЙСТВАМИ

Приведены результаты экспериментальных исследований обте-
кания летательного аппарата со стабилизирующим дисковым
устройством дозвуковым несжимаемым потоком. Выявлены два
принципиальных режима обтекания аппарата с образованием од-
ной или двух отрывных зон. Найдены зависимости основных ин-
тегральных аэродинамических характеристик компоновки от угла
атаки и геометрии аппарата. Результаты хорошо согласуются
как с данными, полученными экспериментально другими исследова-
телями, так и с результатами расчетов.

Управление аэродинамическими характеристиками и процессами
обтекания летательного аппарата осуществляется различными устрой-
ствами (органами управления), расположенными на его боковой по-
верхности. Эффективность органов управления зависит от условий
обтекания, которые определяются формой носовой части корпуса и
его геометрическими размерами. Цель настоящей работы — иссле-
дование структур обтекания и аэродинамических характеристик ци-
линдрического корпуса с затупленной носовой частью и дисковым
стабилизатором.

В качестве исследуемой конфигурации была выбрана комбинация
цилиндрического корпуса с плоским затуплением и дискового стаби-
лизатора как предельный случай формы головных частей и стабили-
зирующих (тормозных) юбок. Характерной особенностью обтекания
газовым потоком цилиндрических тел с затупленной головной частью
является возникновение отрыва этого потока в местах излома обра-
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зующей поверхности тела. При дозвуковых скоростях потока области
отрывного течения часто занимают бо́льшую часть поверхности обте-
каемого тела и существенно влияют на аэродинамические характери-
стики стабилизирующих устройств, расположенных в хвостовой части
аппарата.

Рассчитать характеристики такого тела достаточно сложно, поэто-
му при исследовании подобных тел широко применяются эксперимен-
тальные методы. Так, например, в работе [1] рассматривается экспе-
риментальное исследование продольного обтекания изолированного
цилиндрического корпуса с торцовым затуплением вязким несжима-
емым потоком. Исследована структура отрывного течения возле ци-
линдра, получены картины распределения давления и составляющих
скорости по боковой поверхности тела, исследованы характеристики
пограничного слоя. В работе [2] приведены результаты эксперимен-
тального исследования обтекания круглого цилиндра с установлен-
ной на нем кольцевой преградой. Найдено распределение давления по
боковой поверхности тела для различных геометрических характери-
стик конфигурации, установлены различные режимы обтекания тела,
проведено исследование влияния геометрии тела на характеристики
течения.

Отсутствие в указанных работах данных о суммарных аэродина-
мических характеристиках тел вращения привело к необходимости
проведения исследований структур течения и зависимостей аэроди-
намических характеристик от угла атаки и геометрии тела. В насто-
ящей работе приведены результаты изучения обтекания цилиндра с
дисковым стабилизатором несжимаемым вязким потоком. Получены
параметрические зависимости аэродинамических характеристик тела
от угла атаки и удлинения корпуса. Кроме того, исследованы картины
течения на боковой поверхности тела.

Модели и методика эксперимента. Исследования проводились в
дозвуковой аэродинамической трубе замкнутого типа с открытой ра-
бочей частью площадью 0,25 м2. Турбулентность набегающего потока
в этой трубе не превышает 0,15 %. Основные испытания проводились
при скорости набегающего потока 30 м/с, что соответствует числу Рей-
нольдса, рассчитанному по диаметру цилиндра, равному 1,03 ∙ 105.
Диапазон углов атаки α составил 0◦ . . . 30◦.

Для данных экспериментов была спроектирована и изготовлена
специальная модель, схема которой приведена на рис. 1. Корпус мо-
дели представляет собой сборную конструкцию, состоящую из не-
скольких цилиндрических частей, диаметром d = 50мм. Подобная
конфигурация корпуса позволяет варьировать его длину L в ходе экс-
перимента от 0,1 до 4 калибров. В задней части корпуса закреплен
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Рис. 1. Конструкция модели

стабилизирующий диск, диа-
метр D которого варьировался
от 1,3d до 2d.

Для определения аэродина-
мических характеристик моде-
ли использовались трехкомпо-
нентные тензовесы, позволяю-
щие измерять продольную и поперечную силы, а также момент тан-
гажа. Весы закреплялись на державке, которая, в свою очередь, бы-
ла установлена на координатнике, позволяющем изменять угол атаки
модели как в положительном, так и в отрицательном направлении.
Выходной сигнал с тензовесов поступал на измерительную станцию,
где происходило усиление сигнала, его преобразование в цифровой
вид и передача данных на ЭВМ. В целом, конструкция измеряющей
аппаратуры позволила получить осредненное значение величин аэро-
динамической нагрузки, рассчитанное по 12 точкам, снятым в течение
1 секунды, что помогло избежать погрешностей в измерении харак-
теристик, связанных с вибрацией модели. В целом, погрешности из-
мерения весовых коэффициентов не превышали 10 % по каждому из
каналов.

При обработке результатов эксперимента суммарные аэродинами-
ческие силы и моменты, полученные на тензометрических весах, отно-
сились к скоростному напору и площади дискового стабилизатора. За
характерный линейный размер в расчетах аэродинамических характе-
ристик был принят диаметр корпуса. Коэффициенты момента тангажа
вычислялись относительно носика модели. Все аэродинамические ха-
рактеристики в настоящей работе представлены в системе координат,
связанной с телом.

В ходе экспериментов структуру течения на поверхности модели
определяли при помощи метода шелковинок. Шелковинки представля-
ли собой нити длиной 8 мм, прикрепленные к поверхности модели.
Картины течения на поверхности тела служили основным источни-
ком для определения точек отрыва и присоединения потока, а также
режима течения.

Структуры течения. При визуализации структуры течения было
выявлено влияние угла атаки и удлинения корпуса летательного ап-
парата. Примеры картин течения показаны на рис. 2 и 3, из которых
видно, что при нулевом угле атаки наблюдаются два типа течения.
При больших удлинениях корпуса, например более трех калибров,
(рис. 2, а) наблюдаются два независимых отрыва потока. В носовой
части отрыв вызван изломом образующей, в хвостовой — наличием
прямого уступа. В этом случае зоны возвратного течения расположе-
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Рис. 2. Картины распределения потока при α = 0◦α = 0◦α = 0◦, V∞ = 30V∞ = 30V∞ = 30м/c

Рис. 3. Картины течения потока при наличии угла атаки

ны достаточно далеко друг от друга и поток, оторвавшийся на нос-
ке, успевает присоединиться. При малых удлинениях корпуса (менее
трех калибров, см. рис. 2, б) существует единая зона отрывного тече-
ния, распространяющаяся на всю боковую поверхность корпуса. Это
связано с тем, что при такой длине корпуса диск попадает в зону воз-
мущений, вызванных отрывом потока в носовой части аппарата. При
этом области возвратного течения у носовой части и стабилизатора
объединяются в одну отрывною зону. Данные выводы подтверждают-
ся и исследованиями, проведенными в работе [2].
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На рис. 3 изображены картины течения потока при наличии не-
нулевого угла атаки. Видно, что при малых удлинениях корпуса с
увеличением угла атаки интенсивность отрыва на подветренной части
аппарата сокращается, а на наветренной – увеличивается (см. рис. 3, а).
При α > 10◦ поток на нижней части корпуса присоединяется, остается
лишь верхняя единая отрывная зона, причем такая структура течения
сохраняется и при больших углах атаки (см. рис. 3, б). Несколько иная
картина течения наблюдается при больших удлинениях корпуса. На
малых углах атаки интенсивность области отрывного течения на под-
ветренной части, также как и в случае малых удлинений, сокращается,
а на наветренных — увеличивается. Однако на верхней стороне кор-
пуса сохраняются две независимые зоны отрыва (см. рис. 3, в). При
дальнейшем увеличении угла атаки картина течения становится похо-
жа на предыдущую картину, когда существует лишь единая отрывная
зона на верхней части аппарата (см. рис. 3, г). Это связано с тем, что
при α > 15◦ наблюдается отрыв потока с подветренной поверхности
цилиндра, связанный лишь с наличием угла атаки.

Аэродинамические характеристики. Тензометрические (весо-
вые) исследования позволили выявить влияние угла атаки и геометри-
ческих параметров компоновки на интегральные аэродинамические
характеристики летательного аппарата, в частности, на продольную,
нормальную силы и на момент тангажа. На рис. 4 показаны примеры
зависимостей коэффициентов продольной (а) и нормальной (б) си-
лы от угла атаки для стабилизирующих дисков различного диаметра
D = D/d = 1,3; 1,6; 2. Из рисунка видно, что изменение диаметра
диска практически не оказывает влияния на величину аэродинами-
ческих характеристик. Поэтому в дальнейшем будем рассматривать
лишь обтекание диска с относительным диаметром D = 2.

На рис. 5, а приведены графики зависимостей коэффициента про-
дольной силы от угла атаки. Для большинства удлинений корпуса ха-

Рис. 4. Аэродинамические характеристики летательных аппаратов с дисковы-
ми стабилизаторами различного диаметра
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Рис. 5. Графики зависимости продольной (а, б) и нормальной (в, г) сил, а также
момента тангажа (д, е) от угла атаки и геометрии аппарата соответственно

рактер этих зависимостей одинаков. С увеличением угла атаки перво-
начально сопротивление также растет, что связано с присоединением
потока на подветренной части аппарата и, соответственно, с тем, что
на стабилизирующее устройство начинает непосредственно действо-
вать набегающий поток. Однако этот процесс наблюдается до опре-
деленных значений α ≈ 15◦ . . . 20◦, при дальнейшем увеличении α
величина коэффициента начинает уменьшаться. Это объясняется тем,
что на больших углах атаки срыв потока с наветренной части аппа-
рата настолько интенсивен, что зона возвратного течения распростра-
няется и на области ниже оси симметрии аппарата. Это приводит к
уменьшению воздействия набегающего потока на стабилизирующее
устройство, а следовательно, и сопротивления. Для тел с параметром
L = 0,5d характер зависимости Сх (α) существенно отличается от рас-
смотренных ранее. Здесь продольная сила возрастает с увеличением
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угла атаки не столь интенсивно, как во всех других случаях. При та-
ком удлинении корпуса присоединение потока на подветренной части
аппарата происходит позже, чем для более длинных корпусов. Ста-
билизирующее устройство таким образом попадает в зону влияния
набегающего потока на больших углах атаки.

На рис. 5, б приведены зависимости коэффициента продольной си-
лы от удлинения корпуса (L/d). При малых углах атаки в зоне неболь-
ших удлинений наблюдается область локального минимума характе-
ристики. При такой конфигурации летательного аппарата отрывная
зона распространяется на всю боковую поверхность корпуса и стаби-
лизирующее устройство работает в условиях пониженного давления в
застойной зоне. С увеличением угла атаки размеры зоны локального
минимума сокращаются, так как при этом перестройка структуры те-
чения происходит для меньших удлинений. При углах атаки α > 15◦

уменьшение сопротивления с увеличением длины корпуса не столь
выражено, тем не менее, оно все же наблюдается. Это связано с тем,
что структура течения на больших углах атаки при изменении длины
корпуса качественно не меняется, а происходит перераспределение
давления в отрывной зоне, приводящее к некоторому уменьшению
продольной силы.

Полученная структура течения и характер зависимостей коэффи-
циента продольной силы подтверждаются также расчетами сопроти-
вления подобных аппаратов при нулевом угле атаки, приведенными в
работах [3 и 4].

На рис. 5, в показаны зависимости коэффициента нормальной силы
от угла атаки. Видно, что характер всех зависимостей примерно одина-
ков — коэффициент растет с увеличением угла атаки. Однако влияние
структуры течения, т.е. наличия единой отрывной зоны на верхней
части аппарата, на коэффициент нормальной силы сохраняется лишь
при достаточно малом удлинении корпуса. При L/d ≥ 3 величина ко-
эффициента Су возрастает лишь в силу увеличения площади сечения,
подвергающейся воздействию набегающего потока.

На рис. 5, г приведены зависимости коэффициента нормальной си-
лы от удлинения корпуса. Отметим, что с увеличением длины кор-
пуса нормальная сила также увеличивается, что аналогично поведе-
нию этой характеристики при возрастании угла атаки. Однако такой
характер кривых наблюдается лишь до определенного момента. При
больших удлинениях корпуса коэффициент Су , напротив, начинает
уменьшаться. В этом случае происходит перестройка структуры тече-
ния на наветренной части аппарата. Поток, оторвавшийся в носовой
части корпуса, успевает присоединиться, создавая тем самым повы-
шенное давление, что и приводит к уменьшению нормальной силы.
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Но это справедливо лишь для малых углов атаки. При α > 20◦ коэф-
фициент Су не уменьшается при больших удлинениях корпуса. Это
объясняется тем, что здесь структура течения качественно не изме-
няется, поток на наветренной части аппарата остается оторвавшимся
при всех длинах корпуса и величина нормальной силы определяется
лишь площадью сечения, на которую действует набегающий поток.

На рис. 5, д и е представлены зависимости коэффициента момента
тангажа от угла атаки и удлинения корпуса. С увеличением α абсо-
лютная величина коэффициента mz растет. Однако, начиная с опре-
деленного момента, величина коэффициента остается примерно по-
стоянной. Это связано с тем, что, хотя нормальная сила и возрастает,
положение центра давления, в связи с перестройкой структуры тече-
ния, также изменяется, что и определяет характер зависимости mz(α).
При больших длинах корпуса величина момента постоянно растет, что
также, по всей видимости, связано с величиной нормальной силы и
положением центра давления.

Заключение. Экспериментальные исследования обтекания цилин-
дрического летательного аппарата с плоским торцем и дисковым ста-
билизатором вязким дозвуковым потоком позволили выявить влияние
геометрических параметров компоновки на аэродинамические харак-
теристики такого тела при различных углах атаки.

Показано, что на обтекание стабилизирующих устройств суще-
ственное влияние оказывает носовая часть корпуса. При малых углах
атаки (α < 5◦) в зависимости от удлинения корпуса возможны две
структуры обтекания. Для первой структуры (большие удлинения) ха-
рактерно существование двух зон отрыва, для второй — единое (общее)
отрывное течение. С увеличением угла атаки поток на подветренной
части корпуса присоединяется, а на наветренной части сохраняется
структура течения, характерная для углов α, близких к нулевому зна-
чению. При дальнейшем увеличении угла атаки наблюдается срыв
потока со всей верхней части аппарата.

Аэродинамические характеристики исследуемого тела практиче-
ски не зависят от диаметра дискового стабилизирующего устройства.
В зависимости коэффициента продольной силы от удлинения корпуса
наблюдается локальный минимум характеристики. Коэффициент Су
пропорционален удлинению и углу атаки. Аэродинамический момент
существенно не изменяется, начиная с α > 5◦.
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