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Постановка проблеми 

Актуальною проблемою авіаційної науки 
є підвищення ефективності літальних апара-
тів на основі вдосконалювання їх аеродина-
мічних характеристик. Вирішення цієї  
проблеми пов’язане з комплексом дос-
ліджень різного напряму, що дозволяють 
одержати позитивний ефект. Один із таких 
напрямів полягає в пошуку ефективних спо-
собів керування примежовим шаром на не-
сучих елементах літальних апаратів. 

Аналіз досліджень і публікацій 

До ефективних підходів керування при-
межовим шаром належіть уведення у при-
межовий шар додаткового імпульсу кількос-
ті руху [1; 2; 3].  
Підвищення несучих властивостей профі-

лю досягається використанням відомого 
«ефекту Магнуса» шляхом сполучення про-
філю з обертовими циліндрами, розташова-
ними вздовж хорди. 
Робота [1] присвячена експериментальним 

дослідженням систем «профіль – циліндр» 
для симетричного профілю з одним або  

двома обертовими циліндрами, розташова-
ними вздовж хорди профілю. У наведених 
результатах показана можливість одержання 
істотного збільшення коефіцієнта піднімаль-
ної сили досліджуваної системи.  
Однак до тепер відкритими залиша- 

ються питання щодо вибору параметрів такої 
системи за умов забезпечення її ефектив-
ності. 
Мета роботи – проаналізувати результати 

експериментальних досліджень впливу від-
носної кривизни аеродинамічних профілів на 
ступінь зміни їх характеристик в умовах до-
даткового імпульсу швидкості в примежово-
му шарі верхньої поверхні профілю, створю-
ваного обертовим циліндром.  
Результати досліджень в аеродинамічній 

трубі класичного профілю NACA 0018 і спе-
ціалізованого крилового профілю великої  
відносної кривизни, підтверджують можли-
вість істотного збільшення максимального 
коефіцієнта піднімальної сили суmах,  
збільшення коефіцієнта піднімальної сили 
∆су, а також збільшення кута атаки початку 
зриву потоку αкр. 



ISSN 1813-1166. Вісник НАУ. 2011. №4 
 

99 

Методика експериментальних досліджень 

Експериментальні дослідження проводили 
в дозвуковій аеродинамічній трубі АДТ-2 ма-
лих швидкостей безперервної дії [4]. 
Для досліджень були виготовлено дві мо-

делі спеціалізованих крилових профілів: 
− модель крила із симетричним профілем  
№ 1 (профіль NACA 0018 [5]) з поздовжнім 
циліндричним жолобом для розміщення ци-
ліндра (рис.1, а); 

− модель крила з профілем № 2 з поздов-
жнім циліндричним жолобом для розміщен-
ня циліндра (рис.1, б). 

 

 

                    а                            б  

Рис. 1. Профілі з циліндром: 
а – профіль №1; 
б – профіль № 2 

 
Моделі крилових спеціалізованих профі-

лів мають однаковий розмах l = 200 мм. 
Модель крилового профілю 1 із цилінд-

ром 2 розташована на державці аеродина-
мічних терезів (рис. 2).  
Для усунення перетікання повітря через 

бічні крайки крила на торцях моделі встано-
влені аеродинамічні шайби 3, розміри яких 
визначені відповідно до методики наведеної 
в роботі [5].  
Привідний електродвигун змінного стру-

му 4 закріплений на кронштейні з зовніш-
нього боку лівої аеродинамічної шайби.  

Обертаючий момент від електродвигуна 
на циліндр передається за допомогою гнуч-
кої муфти 5.  
На правій аеродинамічній шайбі встанов-

лено пристрій для зміни кута атаки 6 у діапа-
зоні α = -5...35°.  
Змінна напруга на електричний двигун 

подається за допомогою лабораторного авто-
трансформатора ЛАТР-2.  
Із зовнішнього боку правої аеродинаміч-

ної шайби на осі циліндра змонтовано при-
стрій 7 для визначення кількості обертів ци-
ліндра.  
На експериментальному пристрої вдалося 

досягти максимального значення відносної 
лінійної швидкості поверхні циліндра  

цV  = 1,3. Це зумовлено обмеженими можли-

востями аеродинамічної труби [4] за умов 
геометричних розмірів моделей і характери-
стик механічних аеродинамічних ваг. 

Методика проведення експерименту 

Експериментальні дослідження в аероди-
намічній трубі АДТ-2 проводилися при чис-
лах Рейнольдса Re = 3 ⋅ 105…5 ⋅ 105 зі зміною 
кута атаки моделі та коефіцієнта імпульсу 
швидкості циліндра: 

 

 
 

Рис. 2. Схема експериментального пристрою:  
1 – модель крилового профілю;  
2 – циліндр;  
3 – аеродинамічні шайби;  
4 – привідний електродвигун;  
5 – гнучка муфта;  
6 – пристрій зміни кута атаки;  
7 – пристрій визначення кількості обертів циліндра  
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де Vц − лінійна швидкість точки на поверхні 
циліндра;  

V∞  – швидкість незбуреного потоку в ро-
бочій частині аеродинамічної труби. 
Експеримент виконувався у два етапи.  
На першому етапі досліджувався вплив 

зміни коефіцієнта імпульсу швидкості на ае-
родинамічні характеристики моделі № 1 за 
сталої швидкості потоку в робочій частині 
аеродинамічної труби.  
На другому етапі проведено дослідження 

аеродинамічних характеристик моделі № 2 зі 
спеціалізованим профілем за максимально 
досяжного на пристрої значення відносної 

швидкості цV . 

Для виконання експериментальних вимі-
рів модель розташовувалася в робочій час-
тині аеродинамічної труби на аеродинамічні 
двокомпонентні терези.  
Аеродинамічна труба виводилася на ро-

бочий режим,  після  чого  для кожного  кута 

атаки α у заданому діапазоні кутів здійсню-
вався вимір піднімальної сили з зупиненим і 
циліндром, який обертається.  
Частота обертання циліндра підтримува-

лася відповідно до програми експерименту.  
Залежність лінійної швидкості на поверх-

ні циліндра від напруги, що подається на 
привідний електродвигун, показано на рис. 3. 
Результати експериментальних вимірів 

оброблялися відповідно до методики, викла-
деної в роботі [4]. За отриманими результа-
тами будувалися залежності су = f(α) для всіх 
розглянутих моделей.  

Аналіз результатів  
експериментальних досліджень 

Розглянемо вплив на несучі властивості 
профілю №1 (профіль NACA 0018) величини 

коефіцієнта їмпульсу швидкості цV . 

Графічні залежності ступеня впливу трьох 

різних значень цV  на величину коефіцієнта 

піднімальної сили cу за різних кутів атаки α 
показано на рис. 4. 

  
 

 
 

Рис. 3. Залежність )(UfVц =  

 

 
 

Рис. 4. Залежності cуa = f(α,
цV ) профілю №1  

(профіль NACA 0018) 
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Для порівняння наведено залежність  
cу = f(α)) ізольованого профілю № 1. 
Із показаних на рис. 4 залежностей випли-

ває, що додатковий імпульс швидкості в 
примежовому шарі, зумовлений обертанням 
циліндра, дозволяє суттєво підвищити зна-
чення максимального коефіцієнта піднімаль-
ної сили суmах.  
Навіть при малих значеннях коефіцієнта 

імпульсу швидкості цV , починаючи з  

цV  ≈ 1,0, максимальне значення коефіцієнта 

су mах зростає приблизно в 1,5 рази при одно-
часнім збільшенні критичного кута атаки від 
αкр = 12,5° до αкр = 22,5°.  
Однак за таких значень цV

 
не досягається 

істотного приросту коефіцієнта піднімальної 
сили ∆су на лінійній ділянці залежності  
cуa = f(α).  
У разі збільшення коефіцієнта імпульсу 

швидкості цV
 
до максимально можливого 

для експериментального пристрою значення 

цV = 1,3 приріст коефіцієнта піднімальної си-

ли стає більш істотним (∆су ≈ 0,2), а величи-
ни суmах і αкр ще більш зростають. 
Розглянемо зміну несучих властивостей 

профілю № 2 залежно від кута атаки за від-
сутності додаткового імпульсу швидкості в 
примежовому шарі (рис. 5). 

 

 
Рис. 5. Залежності cуа = f(α) профілю № 2  

( цV = 0 … 1.3) 

Як видно з рис. 5, несучі властивості про-
філю № 2 досить високі, що зумовлене його 
великою кривизною.  
Відмінність характеристик цього профілю 

від профіля № 1 полягає в значенні кута ата-
ки α0 при нульовому значенні піднімальної 
сили (cу = 0), а також у значеннях максима-
льного коефіцієнта піднімальної сили cу mах і 
критичного кута атаки αкр.  
Критичний кут атаки αкр моделі профілю 

№ 2 має більшу, а похідна піднімальної сили 

за кутом атаки ycα  меншу величину порівняно 

з очікуваними характеристиками крила не-
скінченного подовження. Це зумовлено спів-
відношенням розмірів моделей аеродинаміч-
них шайб і, як наслідок, впливом перетікан-
ня повітря через бічні крайки шайб.  
У разі збільшення розмірів шайб або роз-

маху моделі до розміру, що відповідає попе-
речному розміру аеродинамічної труби (тех-
нічно досить складно у реалізації), ці харак-
теристики досягають значень характеристик 
крила нескінченного розмаху з заданими 
профілями. 
Розглянемо зміну несучих властивостей 

спеціалізованого профілю № 2 залежно від 
кута атаки за наявності впливу обертового 
циліндра в умовах постійного значення кое-

фіцієнта імпульсу швидкості цV = 1,3 (рис. 5).  

Із рис. 5 випливає, що характер зміни не-
сучих властивостей профілю № 2 під впли-
вом додаткового імпульсу швидкості у при-
межовому шарі інший порівняно з профілем 
№ 1.  
Для профілю № 2 приріст поточного зна-

чення коефіцієнта піднімальної сили ∆су зна-
чно більше, ніж для профілю NACA 0018. 
Однак для профілю № 2 збільшення похідної 

ycα  і критичного кута атаки αкр незначне.  

Найбільший приріст піднімальної сили дося-
гається в діапазоні кутів атаки α = 15°…20° і 
становить ∆су ≈ 0,74. При цьому кут атаки, 
що відповідає нульовий піднімальній силі, 
зміщується в бік негативних значень. 
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Крива cуa = f(α) зміщується вліво. Це свід-
чить про збільшення ефективної кривизни 
профілю внаслідок впливу в примежовому 
шарі до-даткового імпульсу швидкості.  
Аналогічний ефект можна отримати в разі 

випуску на крило простого щитка – зак-
рилка [5].  
Подібна тенденція буде зберігатися за ко-

ефіцієнтів імпульсу швидкості, що значно 

перевищують цV  = 1,3. 

Висновки 

1. Надання додаткового імпульсу швидко-
сті від обертового циліндру в примежовий 
шар аеродинамічних профілів суттєво впли-
ває на їх характеристики. Зокрема, на профі-
лі NACA 0018 при малих значеннях додат-
кового коефіцієнта імпульсу швидкості від 
0,7 до 1,3 спостерігається значне збільшення 
максимального значення коефіцієнта підні-
мальної сили та критичного кута атаки. 

2. Для профілю великої кривизни № 2 до-
датковий імпульс швидкості від обертового 
циліндру в примежовому шарі при значеннях 
коефіцієнта імпульсу 1,3 (навіть за наявності 
ефекту просторового обтікання профілів в 
експерименті) дає приріст коефіцієнта підні-
мальної сили на лінійній ділянці, що дорів-
нює приросту коефіцієнта піднімальної сили 
від застосування щитка – закрилка. 

     3. Доцільно проводити подальші дос-
лідження з оптимізації спеціалізованого 
профілю № 2 розрахунковими методами в 
розширеному діапазоні коефіцієнтів імпуль-
су швидкості.  
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