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ВВЕДЕНИЕ 

Исследование свойств течений вокруг несущих профилей (крыльев 

под углом атаки), кроме теоретического, имеет большое практическое 

значение, особенно в самолетостроении и судостроении. Как хорошо из­
ве~тно, отрыв и развитие застойной зоны и ка.витации за такими телами 

оказывает существенное влияние на. их гидродинамические характер\:'fСТи­

ки и, в частности,. сопровождается значительным нарастанием сопротив­

ления. Это обуславливает необходимость создания порходящих моделей, 

адекватно учитывающих основные свойст_ва этих течений, а также эффек-, 
тивных алгоритмов для реше_ния возникающих на основе атих моделей 

задач. 

Из литературы известно, что постулат Кута. - Жуковского дает 
рецепт, позволяющий из. бесконечного числа цирку·ляционных потенци­

альных течен~й выбрать то, которое обтекает безотрывно заднюю кромку. 

Подъемная сила t>пределяетс.я из теоремы Жуковского, а сопротивление 

равно нулю в соответствии ~ парадоксом Даламбера ( см. например [1] и 
[2]). Разработанная в [З], [4] и [5] численная ~1етодика нахождения невяз­
кого отрывного течения вокруг затупленных тел, основанная на предпо­

ложении, что область течения составлена. из потенциальной и з'астойной 
зон, разделенных неизвестной границей (задача. Гельмгольца) (6], в насто-; 
ящей работе применена длл вычис.лени.н таких течений вокруг крыльевых 

профилей. Так ка.к будем искать отрывные течения, то в -задней кромке· 
- . . . 

дополнительные условия о характере течения не будем ста.вить, а гидро-

дина~ические силы будем определять, интегрируя поверхностное давле­

ние при наличии отрыва.. 

I. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ· . ' 

Рассм~три!'.~ плоское стационарное nотенци~льное течение вокруг бес­
конечно длинного крыла под углом атаки, что позволяет ограничиться 

рассмотрением течения вокруг. произво,!}ьного его поперечного сечения .. 
Предположение о безвихренности позволяет ввести функцию тока ф, явля-, 

ющуюся р~шением уравнения Лапласа. д'I/.• = О. Задачу решаем в двух ко­
орд_инатных система.х. Uилиндрические координаты используются толь­

ко 11а этапе начального развития за.с.тойной зоны, а конечный результат. 

получается n параболических координа.та.х, которые оказываются очень 
удобными для _бесконечно длинных застойных зон. 

в этих координатных систе~ш.х уравнение Лапласа имеет ВИД 

( 1 а) ( 1 б) 

с гранич11ыми условиями на бесконечности 

(2а) 
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и с условиями непротекания на границе (твердой и свободной) (рис. 1) 

о 

Рис.1 

(За) ф = О для 1· = R(O); (36) Ф=О для u=S(т), тЕГ. 

На известной свободной .границе выполняется интеграл Бернулли: 

(4а) ![Ф2 + _!_Ф2] + Ре 2 ,. . ,.2 8 р 
Uoo + Роо, 

р 
r = R(8), 8 Е Г2; 

(46) 1 [ '> '>] Ре Uoo + Роо, u = S(т), т Е Г2, 
2( '> '>) Ф; + Ф; + -. 
о--+ т- р р 

• 
где Роо и Uoo -. давление и скорость на бесконеч1:1ости, а Ре - давление 
в застойной зоне. Здесь а и Ь соответствуют цилиндри~еской и п~рабо-
лической координатной системам. ...,. 

II. ЗАМЕНА КООРДИНАТ 

Краевая задача (1)-(4) корректна, но ее решение связано с преодо~ • 
лением больших трудностей, так ·ка~ границы· области криволинейны, а 
свободная граница определяется неявным обр_азом путем удовлетворения 

условия ( 4). После введения подходящl-fх координатных трансформаций 

область течения преобразуется в область с фиксированными границами 

(о деталях см. [4] и [5]), которые уже являются.координатными лиr-иями, 
а условие ( 4) сводится к следующему явному уравне_нию для определения . 
свободной границы: 

(5а) 1 + х, () Е Г2, 

(56) 
1 

[1 + S'2] 
S2 + т2 

где х - число.кавитации. Так как· рассматриваем течения с застойными 
зона:ми, положим х = О. 
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III. ВЫЧИСЛЕНИЕ ГИДРОДИНАМИЧЕСКИХ СИЛ 

После разложения главнрго вектора давления R _ -f pnds, по осям 
. г 

декартовой координатной системы, для ~езразмерных коэффициентов ло­

бового сопротивления и подъемной силы в параболических координатах 
• получаем следующие выражения: 

(8) 

где 

Т1 

(6) j q[S( т), + S' (т)т]dт, 

Т1 

(7) - j q[т' - S'.(т)S(т)]dт, 
-Т1 • 

где р - давление на замкнутом контуре Г, а n - внешняя нормаль к·нему, 
р--Рс • 

q = 1 - безразмерное давление, Ре - давление в застойной зоне, -а 

2pU~ 
S(т),-т1 ::; т < 1\, - функция, описывающая границы контура Г. 

IV. ГЕОМЕТРИЧЕСКОЕ опислни'Е КРЫЛЬЕВЫХ ПРОФИЛЕЙ 

Объектом исследования являются три крыльевых профиля. Первый, 

из • них ( трехпараметрический типа Р AN.) задаем аналитически в виде· 
(рис. 2): i 

у 

х 
O 

.= cos r. 

Рис. 2 

х = cos, 

у = 2 / si_н 
1 

:±: },. ( 
1

), 

, 

( 
В1 ) . • sin 2, 7Г ( . . В1 ) • 

У(,)= Во+ 2 ,+Воsш,-В1 4 
~ 2 Во+ 2 (1-cos,), 

.-_1 

2/ - кривизна, 2Во - толщина. в точке х = О, а В1 определяет положение 
максимальной толщины. Со своей ·стороны, В0 и В1 пnляются функциями 
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независи:-.1ых пара~1етров -- максиi1альной толщины профиля d(J 

-:о. которы·й задает полож@ние d0 ( см. [7], [8]) • 

( 1 (J ) 

7Г 

2Во(1 + cos ,о - 2 sin ,о) 
В 1 ( ,о . Во) = - 1r 

1 - cos 2_, - 2 si п , 

do 
Bo(do. ,о)=_ 2С(,о) 

~ ;r • ) 
С( :о) = \-ro + siп -10 -

2 
+ df 1·ac1r2 cos ,о 

.. --[-,о si 11 2-,-0 ;r ·]· [ 1 + cos ,о - ; sin ,о] 
-'2 -- - -т--- - -( 1 - cos ,о) -----=---~. 

'). 4 4 [ 7Г • ] • _ 1 - cos 2,о - 2 sш ,о 

Переход к поллр11ы:-.1 координатам за.дается формулами: 

у 
() = a.rctg-. _ 

х 

и угла 

В да1111сш случ,11· нолRпн·:--1 J = О, d0 = 0.25 и ,о = 7Г /2 и получаем симме1;­
рич1•п-;ий 11 рофит,. 

13-горой 11рофит, - ~то N АСА (IO:j.:018. дискретизация в направлении 
О-юн1рди11аты ос11ова11а на таfiличном зала.11ии геометрии про.фил~ (табл. 

1 )UJ}. Влил11иf• :!rtlllH~Й к1ю;1.1ки учп:110 добавлением 10 допо;шительных~уз-

l' у х 

о о 0.4 
(). 00:, (J. О 1:1:.i:s 0.45 

о. 007."i о. 01:iil 0.5 
О. f) 12:, (). (J 1 !) :, '2 0.5,5 
О. 0'2:, О. о :,u;4 <i 0.6 

·U. () .", () ' о:н;~ 0.65 
О. 0i. 0, О. О ·1 :, I З 0.7 . . 

о. 1 (). ().'i 21 О. 75 
О. 1:, о. О(;з:1 0.8 
О. '2 U. 07JRR 0.85 

О. '2 :, r,. 0il'НX 0.9 
о ' з • О. 0834G О.% 

о. З.", О. ORiO\ 1 

JIOI! В CO<IТlll'TCTHИИ С JJИl/t'ЙIIЫ:\t :1ако1юм 

( 1 J ) 
U.ОО(И/3 • 

y=--(1-J·) 
U.05 • 

Т а.блиц •а. 1 

у 

0.08!)]8 • 
0.08!)!)8 
0.08!)42 
0.08733 
0.08323 

0,0758 
0.06597 
0.05451 
0.04206 
0.02934 
0.01714 
0.00646 

! о 

(·1Jo :, в н1·рх111·й и 11иж11РЙ 11олови11f> профиля). Аналогичным образом при 

1\О:\IОЩИ 11а ра fiоЛИЧ('П•,оЙ ИflТ(~(НlОЛ НllИИ 

r = ау2 + Ьу, 
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где 

а 

ь = 

0.0075 х 0.01323 - 0.01571 х 0.005 
0.01571 х 0.01323 х (0.01571,- 0.01323)'' 

0.0015712 х 0.005 - 0.013232 х 0.0075 
0.01571 х 0.1323 х (0.01571 - 0.01323)' 

в окрестности передней кромки профиля добавлено 6 узлов (по 3 в верхней 
и нижней половине). Функция границы задается по форму лам ( 1 О). 

• Третий крыльевой профиль, для которого решена; задача о невязком 
отрывном обтекании под углом ат.аки, - N АСА 2418. Его геометрия 
задается следующим образом: 

(13) 
Xu = х-:- Yt sin,8, х, • х - Yt sin,8, 

Yu-:- Ус+ Yt cos,8, Yl = Ус - Yt cos/3, 

где х - абсциссы точек хорды, Ус и tg,8 - ординаты и накло}i точек ске­
летной линии, Xu, Yu - декартовые координаты точек верхней и нижней 

поверхности профиля, Yt - распределение толщины (рис. 3) [9]. Со своей 

у 

{Х41,Ус,} 

х 

о 
1 

t х1,½ 1 

Рис. Э 

стороны, 

• t r:: 2 З 4 
Yt = 

0
_
2 

(0.269v х - 0.126х - О:3516х + 0.2843х - О.1015х ), 

где t - максимальная толщина, 

Ус= 

где m - ордината точки скелетной линии с максимальной кривизной, ар 

- абсцисса точки максимальной кривизны. В конкретном случае t = 0.18, 
т = 0.02, р = 0.4. Переход от декартовых к цилиндрическим координатам 
производится по формулам (10).· 
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V. РАЗНОСТНАЯ СХЕМА ДЛЯ УРАВНЕНИЯ ЛАПЛАСА 

В терминах новых координат уравнение Лапласа решает~я эффек­
тивно по методу стабилизирующей поправки (детали см. в [4]). Здесь 
следует отметить, что в линейном случае эта схема абсолютно устойчи­

ва (10), но в да.ином случае -нелинейный характер задачи, наличие косой 
производной, сложная геоме:rрия крыла и наличие больших· градиентов 

ск9рости в окрестности задней кромки являются фа1<торами, которые мо­
гут привести к численной неустойчивости в ходе вычисленний. Таким 

образом, является целесообразным автоматичес1<ое уменьшение шага по 
' ' ' 

фиктивному времени Лt в схеме стабилизирующей поправки каждый ра~, 

1<ог да возникает немонотонность в сходимости· итерационного цикла фyн­

l<IUfИ тока ф. Точнее-· если на n,-ой итерации выполнено !~ > f~- 1 , где 
' ' дt 

(~ И l~-l - относительные ошибки, будем полагать Лt =: т· · 

VI. РАЗНОСТНАЯ СХЕМА ДЛЯ УРАВНЕНИЯ СВОБОДНОЙ 
ГРАНИIIЫ 

. . .. 
Важно отметить, что возможно получить два разных решения урав-

нения (5)/ которьiе-·для удобства назовем I и II и 1<оторые интерпретируем 
ка1< кавитационные схемы соответственно тиn'а Чаплыгина - :Кольшера 
и :Кирхгофа (о деталях см. (4] и (5]). Из-:за· нелинейности уравнения 
(5) р'ешающее значение для нахождения, устойчивого решения для формы 
свободной границы им_еет подходящий выбор параметра рела1<сации т2. 

Результаты многочисленных экспериментов показали, что использование 

больших т2 ~ 0.1-;- ·о.5 может привести к "выходу" решенiш II на более 
высокую параболу, чем искомая, а это ~еминуемо связано с нарушением 

краевого' условия (давление на. с_вободной границ~ равно нулю q = О). С 
другой стороны, использование малых r2 ~ 0.001; приводит к увеличению 
числа итераций и последующим затратам машинных ресурсов. Поэтому в 

настоящих расчетах использованы па.ранетры рела.ксации r2 ~ 0.01, 0.005. 
Результ.аты проведенных численных экспериментов показывают, что при 
этих двух значениях параметра релаксации разница между расчитанными 

реш~ниями не прев_осходит ошибки аппроксимации раз1:1остной схемы: 

VII. ОБШАЯ ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОСТЬ АЛГОРИТМА 

. ' 
дл.я несимметрическ~х тел (или; что то же самое, для симметричес-

ких под углом атаки) решение краевой задачи (1)-(4) связано с двумя 

вопросами принципиаль\{ого _характера. Первый из них. относится к оп­

ределению нулевой линии тока ца бесконечности, т. е.· линии 0 -· О, 1r, на 

которой за.стойная зона за.мыкается в полярных координатах. Эта линия 
может быть определена точкой пер_есечения свободных грсi.ниц за телом и 
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направлением невозмущенного течения. для этой цели ось Ох, совпадаю­
щую с хордой крыльевого профиля, ·ориентируем в направлении оснQвного 

течения следующим образом: 

(14) j = 1, .. , ,N, 

где О-сетка ~адана предварительно по формуле: 

(15) 0· - 4 (j - 1)2 
1- 1Г 2 ' 

Здесь j = 1,_ ... , [ ~] + 1, N число 0-линий, а а - угол атаки,обра­
зованный пересечением хорды профиля и направления основног9 течения 

(рис. 4) _. Разработана. процедура. перехода. от. одной пол·ярной коо рди-: 

Puc.4 

натной системы к другой, включающая трансляцию полярног.о uентра. п • 
хорде крыльевого профиля и определение новой В-сетки: 

(16) 

за. j = 2, ... , N - 1, 

гдеj1 =jп+j-2, j,1 - узел, в котором полярный'угол oj (см. (14)) мен 
ет свой з1щк ( станови;ся положительным), а а - па.рамет_р транляции. 
расчетах использовалось а· ±0.1. Итак, решается соответствующий ра: 

постный.аналог краевой задачи (1)-(4) (см. (4]) в полярных координата 
На каждой общей итерации с порядковым ноl\1ером а дела.ем следующ • 
проверки: 

R 0 
- Ra 

• Если нr > RN и N • 1 > 0.1, то а = O. l и· соnершаем трансллци 
RN 

по формулам (16). 
R% _:__R1 Если R1 < RN и ---- > 0.1,то а= -0.1 и соnерша.ем трансллци. 

R% 
по формулам (16). 
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R0 -R 0 

Если выполнено NRo 
1 ~ 0.1, то считаем,что найдена нулевая ли-

N 
ния тока. Однако поиск нулевой линии тока по этой процедуре не всегда 
возможен. Из-за нелинейности расС!\·Iатриваемой за.дачи и сложной гео­

метрии после известного числа итераций вычисленный центр транслируе­

мой кооР,динат:1ой систе!\1ы может оказаться вне контура крыла. Вот поче­

му переход к параболическш,1 координата~ следует осуществлять прежде 

чем застойная зона развилась достаточно в полярных координатах, од­

ковременно· дополняя ее до "актуальной" т-бесконечности, полагая S = О. 
Вопрос о нахождении ну левой линии тока не оказывает влияния на даль­
кейший ход расчетов вследствие открытого характера застойной зоны. • В 
случае профиля PAN координатное на.чало расположено на хорде в точке 

х = 0.21. Опре,~еленна.я таким образом линия 0 = О, 7Г оказыва·ется самой 
подходящ~й. В двух других случаях (NACA 66з-18 и N АСА 2418) коор­
динатное начало расположено на хорде соответственно в точке х 1= 0.45. 

Второй вопрt>с принципиального характера относится ': адекватному 
заданию задней кро!\1ки. Прооедещ1ые расчеты ясно и недвусмыС'ленно по­

каза.Аи, что испс)ЛJ,.зовать О-сетку, не учитывающую наличия критической 
точки, нсльзr1. так как са!\ю по себе это ведет к бесконечным градиентам 

давления в ef• окр1•стности, к вырождению nолл скорости вокруг профиля 
и, в ко1'1сч1ю!\1 счf•Те, к возникновению неустойчивости итерационного про­

uесса. По-:это!\.1у приходится сильно сгущать О-сетку в окрестности крити­

ческой точки и задавать односторош1иf~ П/?Оизоою11,1е функции границы в . 
этой точке: 

{17) 

где R1 l;t, R~l;t и R1'l;t, R~l;t, первая левая и правая и втора.я левая 
и правая производные в задней кромке. Это делаем только на первой 
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, 

итерации в полярных координатах, так 

:rочка остается в застойной зон~:· ( рис. 
как на следующих шагах осооч 

5). Более того, дальнейшее ре1 
·1 

Puc.5 

.1 
·~ 

1 . . 1 
шение разностной задачи с введенной таким образом О-сеткой невозмож,А 

но. Численным экспериментом_установлено, что краевое условие на тел◄ 
(3), соответствующее разностной линии Bjt (где находится особая точка)j 
'.'проектируется" на бесконечности, т. е. краевь~е условия рассматри 

ваемой разностной задачи нарушаются. Этот нед6статок успешно прео. 
• • JI 

долевается .увеличением шага сетки в окрестности особой точки еще д1 

второй общей итерации. Подобн·ый численный эффект красноречиво гово: 

рит в пользу выбора сильно сгущенной сетки только в окрестности особо • 
точки (кромки.). 

Для трех рассматриваемых крыльевых профилей после первой обще. 

итерации в полярных координатах "удаляются" 10_ узл~в в· окрестност .: 
задней кромки и пот.ом, после перехода к параболическим координатам: 
добавляются 10 узлов до т00 . Одновременно с этим т-сетка снова нуме: 

. руется. 

VIII. РЕЗУЛЬТАТЫ И ДИСКУССИЯ 

Численные :расчеты в случае профиля Р AN проведены на неравно 
мерной сетке 61 х 45 ( о дефиниции сетки см. выше, а также ·(4]), а_ ис· 

; 1 • 
пользованный шаг по фиктивному времени Лt = -. Получены результат : . . . . . 4 . 
о форме решения II, когда угол атаки а- Е [0°, 14°] и до а- = 20° в' случа • 
решения I: В интервале а Е [0°, 10°] схема. стабилизирующей поправки ос: 
тается устойчивой при задан·ном значении·пара.метра Лt. При а= 12° он 

. 1 . 
устойчива в случае решения 1, если дt = 

32
, и в случае. решения 11 

1 1 : 
если Лt = 8, а при а,= 14° она. устойчива, если соответственно дt = 

12
J 

~ дt = 
1
~. При углах атаки а 2: 16° необходи~ый щаг по фиктивном~ 

времени в случае решен~я I становится очень малым - ~S. При уг] 
л ах атаки а 2: 14°· решение II невозможно получить из-за возникновени _ • т • ~-
неусi:ойчивости ( возможные причины. были рассмотрены выще). От~о 
сительным нормам функции тона, свободной границы и общей итераци~ 

заданы ;начения 10-2 , 10- 3 и 10- 3 соответственно. Число общих и±ераци~ 
/~• 
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JIPH фИI<сирова.нном угле атаки варьирует в интервале 27-39 в случа_е ре­
JJiеНИЯ I и 150-245 в случае решения 11. Н_еобходимое время программной 
реалиэаuии на ЭВМ ЕС 1061 не превосходит 2 и 9 минут соответственно. 

В случае профиля N АСА 663 -018, вследствие добавления доподни­
тельного числа узлов в окрестностях задней угловой точки и передней 

1<РОМl<И1 задача решена на разностной сетке 61 х 65. Результаты чис­

ленных е1<спериментов· показывают, что в этом случае шем':'- стабилизи­
рующей поправки устойчив~, если шаги по фиктивному времени меньше 

111а.га1 соответствующего профилю PAN (табл. 2). Число общих-итера-

Таблица 2 

. 
У гол а таки 0t Шаг по. фиктивному времени дt 

( в градусах) решение 1 решение 11 

о 1 1 
m m 

2 1 1 
ffi m 

4 1 1 
ffi m 

6 1 1 
т m 

8 1 1 m m 
10 1 1 m 512 
12 1 1 .m Io'2i 
14 1 

' 
·1024 

16 1 
102-t 

• ' ·1 18 • 20-t8 , 

uий в различных вариантах варьирует в интервале 34-42 для решения I и 
58-221 дл.я решения 11. Соответственно н~обходимое машинное время дл.я 
расчета данного варианта на ЭВМ ЕС 1061_ составляет 2-3 минуты и 3-
10 минут. Рассчитана форма свободной границы в диапазоне а Е [0°, 18°] 
дл.я решения I и а Е [0°, 12°] дл.я ре·шения II, но при а > 10° последнее те:­
р.яет устойчивость и приходится сильно уменьшать значение параметра 

релаксации (т2 < 0.001). . 
Численные расчеты дл.я профиля N АСА 2418 (аналогично пр~фи~ю 

Р AN) выполнены на разностной сетке 61 х 45. Решение I получено при 
углах атаки а Е [0°, 16°), а решение 11 - при а Е (0°, 14°]. Начальное зна-

. 1 
чение_ш_ага по фиктивному вр·емени дt = 4. В завис_имости от угла атаки 

· 1 1 
шема стабилизирующей поправки устой~ива в интервале дt ~ 

16 
+ 

512 
(табл. 3)'. В случае· решения I необходимое машинное время остается в 
интервале 2-4· минуты, а для решения 11 - 7-9 минут. Соответствующее 
число общих итера.ций _31.:50 для решения I и 144-207 - для решения II. 

Во- всех трех случаях, когда. углы атаки ве;Jики, отрыв происходит 

собственно на задней кромке. Тог да, чтобь1 не допу~тить возниюювения 

больших градиентов_ давления, приходится производить дополнительное 

203 



Угол а.таки а Ша.г по· фиктивному времени дt 

(в градусах) решение I решение II 

о 
1 1 

32 п 

2 1 1 
32 п 

' 1 1 4 32' п 

6 1 1 , 
i 64 п 

8 1 1 
128 п 

10 1 1 
rn m ., , 

1 1 12 ! п 32 
14 1 1 

m 32 , 

16 1 
2Ь6 

сгущение разностной сетки в окрестности точки отрыва. По0тому исполь 

зована рq,зностная сетка 61 х 90. 
Независимо от того, что решение, соответствующее профилю PAN 

имеет характер теста, полученные результаты находятся в хорошем к~ 

PAN 
c:J.. = 00 

Puc.8 

11 

чественном G.ОГ ласии с известными экспериментальными данными • о те 
чениях вокруг крыла с образованием· застойных зон. На рис. 6, 7, j 

предс;авлены границы застойных зон, соответствующих углам атаки а-~ 
0°, 6°, 14°. Общей закономернос~ью является то, что ре~ение I замык~ 
ется в бесконечной т-очке, а. решение II расширяется параболически щ 
бесконечности.- В случаях а·= 6°, 14° хорошо видно, что выбор подхоМ 
щего параметра релаксации влияет существенным образом на поведениj 
решения 11. Очевидно, что при а = 6° значение параметра т2 = 10- 1 н; 
.является доfтаточно малым~ в то время как при т2 -:- 5 х 10- 2 и т2 = 10-,; 
разница между рассчитанн_ыми решениями II составляет уже всего 2-3% 
Это дает нам основания утвержда:rь, что уменьшение параметра релаксЗi 

ции до т2 = 5 х 10- 2 вполне достаточно для нахождения искомого решениJ 
с достаточной точностью. Из рис. 8 ясно видно, что с увеличением угл1 
атаки следует надлежащим образом уменьшать т2, т._ е. усили~ь ограни 

чивающее действие релаксации. На рис. 9, 10, 11 даны поверхностны! 
распределения давления при тех же углах атаки, соответствующих реше . , 
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PAN 

- 1 

- 12 = 10 
~-- 12 ·= 5 х 10-2 

---- т2 = 10-2 

Puc.7 • 

Т,=5х10· 
'tz. = ,0-2 

-3 
'1'2_= 5х10 

Puc.8 

11 

нию 1, а на рис. 12 - решению II при а= 12°. На свободных границах 
значения давления имеют порядок 10- 3-10- 5 , т. е. в рамках ошибки ап­
проксима.ции схемы давление постоянно и равно нулю. На J?ИС. 13, 14 
графически представлены результаты о коэффициентах сопротивления и 

подъемной силе. 1\ак хорошо видно, в случае решения II подъемная сила 
и сопротивление .являются ~еличинами одного п_орядка, :r. е. подъем-
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-1 

о 

-1 

о 

-2 

Upper surfacг 

- - .;. - Lower surtace 

PAN d- = 6° 

Рмс.10 

Upper suгface 

Lower surface 

PAN rJ.. = 12° 

Рис.11 

х 

1 

х 

на.я сила, со~)Тветств.ующая отрыву у передней кромки, мала. Наоборот, 

в случае решения I сопротивление приблизительно в 1,5-2 р~за меньше, 
чем в случае решения II, а подъемная сила примерно в 10 раз больше, 
чем та, котор·ая соответствует отрыву у передней кромки -(решение 11). 
Нарастание угла атаки до 8° сопровождается постепенным сдвигом точки 
отрыва решения I на нижней половине от 85% относительно длины хорды 
(при а = 0°) к задней кромке (табл.4). При больших значениях угла 
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,, 
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.10 
• - с,, 
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. 08 • • 
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' ' .02 
' t. 8 12 

Рис.11. 

атаки течt-ние отрывается на са.мой кромке. На верхней половине точка 

отрыва сдвигается n обратном· -направлении: от 85% при а- = 0° до 14% 
при а- = 20°. Аналогично, точки отрыва решения П сдвигаiотсл от 15% • 
относителы10 длины хорды при а- = 0° до 8% в верхней и 50% в нижней_ 
поло·вине при о = J.1°. • • 

Решение 11 похож•· на ламинарный отрыв_ погра11ич11оrо слоя у перед­
ней кромки, наблюда.еr.1ый в эксперименте., Решение I похоже на. течение, 
возникающее в результате отрьша повторно присоединенного после лами-
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Та.блица. 4 

Угол То:чки отрыва. решения I Точки отрыва. решения II ! 

а.таки о относительно относительно 

(в градусах) средней линии (в %) средней линии (в %) 
, 

верхняя нижняя верхня.я нижняя 

половина. половина. половина половина. 

·о 85 85, 15 15 i 
! 

2 65 88 10 20 ! 1 

4 65 g7 10 25 

6 60 90 10 25 

8 52 100 9 45 

10 50 100 7 45 

12 45 100 8 45 

14 40 100 8 50 

16 26 100 

. 18 22 100 

20 14 100 ' 
,· 

1 ' 

нарного отрыва пограничного слоя: Повторное присоединение в экспери-

менте сопровождается резким повыµ1ением значения подъемной силы, в то 

время как полный отрыв от верхней половины профиля с'опровождаетс.1! 

уменьшением подъемной силы. Сказанное дает основание предположить 1 
что при малых углах атаки (и докритических числах Рейнольдса) реали­
зуется решение 1. 

При дальнейшем нарастании угла атаки течение перестраивается ~ 

решению 11. Когда число Рейнольдса становится достаточно большим1 
пограничный слой турбулизуется и в резул;ьтате- наступает отрыв вблизи 
задней точки (решение 1) .. 

• Общий характер решения соблюдается и для профиля N АСА 66з~ 
018. На. рис. 15, 16, 17 представлены границы застойных зон, соот~ 
ветствующ~х углам атаки а= 2°,4°, 10°, а на рис. 18, 19, 20· - соот; 
ветствующие поверхностные распределения давления в случа.е решениlj 

1. Чт_о ка.сает_с.я' решения_ 11, то качественнь~й характер кривых давлени~ 
ничем не отличается от соответству·ющего п·рофилю Р AN при а = 12° j 
Рассчитанные формь1•застойных зон сравнены с экспериментальными= фо.: 

тографиями [11) ламинарного отрыва и турбулентного отрыва повторнd 
присоединенного пограничного _слоя .. Из этого сравнения видно, что ре~ 
шение I и экспериментально наблюдаемое течение при числах Рейнольдса 
Re = 4 х 104, когда погранич~ь1й слой становится :rурбулентн,ым и точк~ 
отрыва сдвигается вблизи задней кромки профиля, находятся в хорошем 

согласии ,между собой. Экспериментально скачок к отрыву у передне~ 
кром~и прi;>исходит при а= 8°. На рис .. 21 сделано еще одно сравнение с 
акспериментально наблюдаемыми _точками ламинарного и турбулентного 
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NACA 66 3 - 018 
cJ.. == 40 

Puc.15 

NACA - 66
3 

- 018 
cJ.. = 50 

Puc.16 

NA(,A бЬ. - 018 

,J.. = 80 

Puc.17 

11 

11 

11 

11 

11 

11 

отрыва при числах Рейнольдса Re = 8 х 104 и угле ата~и а= 12° (12]. Оно 
еще раз .демонстрирует удовлетворительное согласие между положения­

ми точе:к ламинарного и ·турбулентного отрыва и точек отрыва решений 
11 и ·1 соответственно. На рис·. 22, 23 привед~ны расс_читанные значе­
ния коэффициентов сопротивления_ и подъемной _силы·, соответствующие 

решению 1. Как видно, при чисJiа.х Рейнольдса Re = 4 х 104 согласие с 
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NACA 66 3 - 018 <::J.. " -Ю0 

0 ~-:r============------~ .. -=-::--==--=-~-х ------------------
-1 

Рис. 20 

11 

эксперимента.льно полученными зJ1а.чениями в [10] в· интервале а Е (0°, 
вполне удовлетворительно. 

Точки отрыва., решения I на. нижней половине профиля с ростом 
ла _ атаки ~двигают~я от 63% относительно длины хор·ды при а = 0° 
97% при а = 8°. (табл. 5). дальнейший рост угла атаки сопрчвожда 
ся отрывом Hf\ задней кромке профиля. Наоборот,· сдвиг точек отр1 
на верхней· половине на.правлен обратно: от 63% при а = 0° до 50% 1 
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а 18°. Точки отрыва решения II на. нижней половине достигают 55% 
при а= 12°, а точка отрыва. на ~ерхней половине находится очень близко 
к передней кромке профиля - 0,5% ·_ 2о/о. 

На рис. 24,-26 представлены -рассчитанные формы· заст_ойной зоны 
(решение 1), соответствующие профилю NACA 2418 при углах атаки а= 
= 2°, 6°, 10°, а На рис. 27-29 -_ - СООТВеТt;'1·вующие КрИВЫе ~оверХНОСТНОГО 
давления. На. рис. 28 дополнительно пунктиром показано эксперимен­
тально измеренное давление при угле атаки а = 6° и числе Рейнольдса 
Re = 2.7 х 106 [13]: На ри~. 30 приведены значения поверхностного дав­
ления, соответствующие решению II при а= 6°. :Кроме того, при а= 6° 
проведено исследование поuед~ния решения· п как функциии параметра 
релаксации Т2. Хорошо видно. ч;о при т2 • 5 х 10-3 и т2 = ~о-з ошибка в 
расчете свободной границы ва.рьир_ует в рамках ошибки тпроксимации и, 

следовательно, использова:.ние большегq. значения параметра вполне при-
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Таблица 

Угол Точ1<и отрыва решения I Точ1<и отрыва решения II 
&Т&t<И Ot относительно ,относительно 

( в градусах) средней линии (в %) • средней линии (в %) • 

верхня.я HИЖHJIJI верхи.я.я НИЖНJI.Я 

половина. половина. половина. половина. , . 
' о 63 63 15 15 

2 6-5 75 2 20 
4 60 , 75 1.5 23 
6 60 85 1 30 
8 . 60 97 ) 45 

10 60 100 2 55 
12 55 100 0.5 55 
14 52 100 
16 55 100 
18, 50 100 

/ 

емлемо. • С другой с~ороны, значение т2 = 10- 2 в этом случае очевиднс 
не является достаточно малым. Производит впечатление то, что в срав­

нении с профилем Р AN здесь надо пользоваться более сильной релакса 
цией, что можно объяснить геоl\.zетрическими особе1:1ностЯ!\1И данного про­

филя. Сравнение значе1,Iий коэффини•'ttтов П()дъемной силы и сопротив-

Nдед 21.18· 

о .___....,.._., ,-----
х 

Рис.30 • 

ления, со~тветствующих ·решению 1, ..-':"Ж<.:11t.·ри~1с11тальньши результатамi 
. (13] (рис. 31, 32) при числе Рейнольдса. Re = 2.7 х 106 пока.зьша.ет, чтl 
настоящая модель дает значения для подъем.ной силы меньшие, чем экспе 

риментальные, но зато аппроксимирует очень хорошо э~сперимента.льн◄ 

измеренное сопротивление в диапазоне а Е (0°, 10°]. П редстаDленные нi 
рис. 33 значения гидродина.мических сил - ( сопротиоленис и подъемна.J 
сила.) ясно указывают в по'льзу того, что когда отрьш происходит вблиз• 
передней кромки (решение II), наблюдается резкое уменьшение подъемноi 
силы. Этот фа.кт наблюдается_ и в экспериме:нте. В то же время сопр~ 

_тивление, как и следовало ожидать, приблизительно D :3 раза. больше, че11 
• сопротивление, соответствующее решению 1. 

При угле а.таки а= 0° точки отрыва на нижней по·ловин-е расположещ 
соответстве.нно на 65% относительно длины хорды в случае решения I i 
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на 15% в случае решенил II (та.бл. 6). С нарастанием угла а точки 
отрыва tдв~гаютсл к за.дней угловой точ:к~ профиля и при а > 6° реше­
ние 1 _отрывается уже от );гловой точки, а решение II дост:итает 42% при 
а = 10°. На. верхней половине диапазон сдвига. точек отрыва, соответст­
вующих решениям I и II, от 60% и 23% при .а = 0° ДО 47% при а = 16° в• 
случае решени_я I и до -5% при а_- 10° в случае .решения 11. 

Полученн1;,1е результаты пока.зыва.ют, что при угла.х а.таки а = 0° + 
6° ( а в случае N АСА 2418 и до 10°) настоящая модель количественно 
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Таблица 6 

Угол Точки отрыва решения I Точt<и отрыва. решения II 
атаt<и а относительно от11осителыю 

(в градусах) хорды (в·%) хорды (в¾) 

верхня.я нижняя верхняя нижняя 

половина половина. половина, половина. 

о 60 65 23 ]5 
2 62 70 20 15 
4 65 80 20 18 
6 55 ]00 10 18 
8 55 ]00 8 зо 

10. 55 100 5 42 
12 55 100 
14 47 ]00 
16 47 100 

- ~ 
. i 

очень хорошо согласуется с экспериментом по крайней мере с точки зре:-] 

ния оценки лобового сопротивления. Поскольку моделf? невлзкая, то aro ; 
факт сам по себе приводит к значительной экономии машинного времени' 

Это дает нам основание утверждать, что подобный подход можно эффек, 

. тивным образом использовать для расчета характеристик отрывных тече: 
• ний вокруг двумерных_ профилей с угловой точкой (крыл1,евые профили): 
при эз;ом с приемлимыми за.трата.ми машинных ресурсов. 

Авторы выражают благодарность Министерству культуры, науки 

просвещения Болгарской Народной Республики за поддержку настояще 

работы (договор 1052/1988 г .. ). 
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