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Аннотация. Проведен анализ работ, посвященных изучению аэродинамического гистерезиса при обте-
кании изолированного крыльевого профиля при различных числах Рейнольдса. Представлено описа-
ние аэродинамической трубы Aerolab EWT и используемого оборудования, а также методика проведе-
ния экспериментальных исследований. Проведено исследование аэродинамического гистерезиса при 
различных числах Рейнольдса, проанализировано изменение структуры потока, обтекающего крылье-
вой профиль при дискретном изменении угла атаки. 
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В настоящее время проявляется значитель-
ный интерес к разработке и исследованию ха-
рактеристик аэродинамических профилей, рабо-
тающих при низких числах Рейнольдса. Аэро-
динамика малых скоростей полета играет важ-
ную роль при создании новых изделий 
гражданского и военного назначения, при про-
ектировании воздушных винтов, планёров, вет-
ряных турбин, для лопаточных машин газотур-
бинных двигателей при пониженных числах 
Рейнольдса (вне автомодельной области режи-
мов обтекания лопаточных профилей). Иссле-
дование обтекания аэродинамических профилей 
при низких числах Рейнольдса актуально для 
проектирования пилотируемых и беспилотных 
летательных аппаратов, предназначенных для 
полетов на сверхбольших высотах, а также 
сверхлегких беспилотных летательных аппара-
тов, предназначенных для полетов на сверхниз-
ких высотах. Для летательных аппаратов по-
добного типа требуются эффективные крылье-
вые профили, работающие в диапазоне чисел 
Рейнольдса по хорде профиля в диапазоне от 
100000 до 1000000. 

Множество аэродинамических проблем 
проявляется при хордовом числе Рейнольдса 
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ниже 500000 [1, 2]. Эти проблемы связаны с 
управлением пограничным слоем на крыльевом 
профиле и сложностями, возникающими при 
определении характеристик пограничного слоя 
в аэродинамических трубах и полетных испыта-
ниях. В том, что касается пограничного слоя на 
аэродинамическом профиле, проблемными об-
ластями являются зоны отрыва потока вблизи 
входной и/или выходной кромки профиля и пе-
реход пограничного слоя от ламинарного к тур-
булентному. Хорошо известно, что отрыв и пе-
реход пограничного слоя очень чувствительны к 
числу Рейнольдса, градиенту давления и воз-
мущению среды. Отрыв и переход играют кри-
тическую роль в развитии пограничного слоя, 
который в свою очередь влияет на интегральные 
характеристики аэродинамического профиля.  

Известно, что с ростом угла атаки области 
отрывного течения изменяют свои геометриче-
ские характеристики, происходит взаимодей-
ствие различных областей обтекающего аэроди-
намический профиль потока. Это взаимодей-
ствие происходит с запаздыванием по отноше-
нию к изменениям кинематических параметров 
и по-разному проявляется при увеличении углов 
атаки (прямой ход, разрушение исходных 
структур потока) и при их уменьшении (обрат-
ный ход, восстановление исходных структур 
потока), что приводит к зависимости аэродина-
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мических коэффициентов от направления изме-
нения угла атаки, т.е. гистерезисному характеру 
зависимостей аэродинамических сил и момен-
тов от углов атаки. Данное явление принято 
называть статическим аэродинамическим гисте-
резисом. Следует отметить, что возможно про-
явление динамического аэродинамического ги-
стерезиса при наличии колебательного движе-
ния аэродинамического профиля [3].   

Гистерезис подъемной силы и аэродинами-
ческого сопротивления является распростра-
ненным явлением для толстых криволинейных 
аэродинамических профилей, имеющих закруг-
ленную входную кромку при числе Рейнольдса 
менее 500000 [4, 5]. Однако исследования спе-
циалистов из ЦАГИ им. Жуковского показыва-
ют, что статический аэродинамический гистере-
зис проявляется при числах Рейнольдса до 
(1–4) ∙ 106, причем установлено, что в петле ги-
стерезиса может проявляться множество внут-
ренних ветвей [6, 7]. 

При хордовом числе Рейнольдса незначи-
тельно меньшем 300000 (в зависимости от гео-
метрии профиля) пограничный слой на профи-
ле проходит через критическую область. Для 
некоторых профилей отрыв ламинарного по-
граничного слоя без обратного присоединения 
может происходить в результате значительного 
градиента давления после прохождения пика 
разрежения. Для других профилей переход по-
граничного слоя происходит вскоре после от-
рыва пограничного слоя, что обеспечивает об-
ратное присоединение потока к спинке профи-
ля. При низких числах Рейнольдса и углах ата-
ки отрыв ламинарного потока, как правило, 
происходит без обратного присоединения. 
Поведение пограничного слоя при больших 
углах атаки определяет тип возникающей пет-
ли гистерезиса на аэродинамических характе-
ристиках профиля. Если поток вплоть до 
больших углов атаки по-прежнему находится в 
оторванном состоянии, то наблюдается низкое 
значение Сymax, или петля гистерезиса с 
направлением против часовой стрелки. Если 
при умеренных углах атаки образуются отрыв-
ные пузырьки, то профиль демонстрирует 
большое значение Сymax, и наблюдается петля 
гистерезиса с направлением по часовой стрел-
ке. Гистерезис является важным явлением, по-
скольку вызывает существенные различия в 
величине Сymax и (Y/X)max. Гистерезис также 
оказывает влияние на восстановление из стати-
ческого срыва и/или вращательного движения. 

 Главной целью представленной работы яв-
ляется экспериментальное исследование стати-
ческого аэродинамического гистерезиса при об-

текании крыльевого профиля в аэродинамиче-
ской трубе Aerolab EWT.  

ОПИСАНИЕ АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ 
ТРУБЫ AEROLAB EWT  
И ИСПОЛЬЗУЕМОГО 

ОБОРУДОВАНИЯ 

Для проведения экспериментальных иссле-
дований статического гистерезиса при обтека-
нии крыльевого профиля используется аэроди-
намическая труба Aerolab Educational Wind 
Tunnel (рис. 1), разработанная и произведенная 
в США. Aerolab EWT – это дозвуковая аэроди-
намическая труба с незамкнутым контуром, 
размеры рабочей области составляют 
30.5×30.5×61 см. Диапазон скоростей потока в 
рабочей части аэродинамической трубы состав-
ляет от 10 до 65+м/с. Аэродинамическая труба 
оборудована вентилятором с 9-ю лопатками из 
упрочненного стекловолокна, максимальная 
мощность вентилятора 7.5 КВт при частоте 
вращения 2345 об/мин. 

Рис. 1. Внешний вид аэродинамической трубы 
Aerolab EWT 

Проточная часть аэродинамической трубы 
состоит из сужающейся области, рабочей области 
с камерой визуализации, диффузора и корпуса 
вентилятора. Обводы сужающейся области про-
точной части описываются полиномом 9-го по-
рядка, вид которого является коммерческой соб-
ственностью Aerolab. Степень сужения (отноше-
ние площади входа к площади выхода) составляет 
9.5:1, что обеспечивает высокие характеристики и 
низкий уровень турбулентности при малых скоро-
стях потока. Аэродинамическая труба оборудова-
на алюминиевой гексагональной сотовой решет-
кой для выравнивания потока, а также двумя про-
волочными экранами для снижения уровня интен-
сивности турбулентности. Сотовая решетка и 
сетчатые экраны способствуют выравниванию 
поля параметров на входе в аэродинамическую 
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трубу, а также разрушению крупных вихрей в 
воздушном потоке. Рабочая область с камерой 
визуализации выполнена с уклоном 6° для сниже-
ния влияния нарастающего пограничного слоя на 
стенах аэродинамической трубы.  

Аэродинамическая труба Aerolab EWT обо-
рудована специализированной системой пози-
ционирования (рис. 2), включающей в себя: 
червячную передачу с диском управления, ры-
чажный механизм, датчик угла установки моде-
ли (ротационный потенциометр). Система пози-
ционирования обеспечивает изменение угла 
установки модели в диапазоне –20°…+20°. Си-
стема позиционирования крепится к поворот-
ному столу аэродинамической трубы, что поз-
воляет проводить экспериментальные исследо-
вания при одновременном изменении угла атаки 
и угла рыскания.  

Рис. 2. Система позиционирования                     
аэродинамической трубы Aerolab EWT 

Для определения аэродинамических нагру-
зок, действующих на исследуемую модель, ис-
пользуются стержневые аэродинамические мно-
гокомпонентные тензовесы (рис. 3), устанавли-
ваемые в систему позиционирования. Тензовесы 
обеспечивают определение осевой силы, нор-
мальной силы и момента тангажа. 

Аэродинамическая труба Aerolab EWT 
оснащена гребенкой приемников (рис. 4) полно-
го давления потока в аэродинамическом следе 
модели. В гребенке использованы 18 приемни-
ков полного давления, которые оборудованы 
датчиками давления, включенными в единую 
систему сбора и анализа результатов экспери-
ментальных исследований. Гребенка приемни-
ков полного давления может быть использована 
для определения сопротивления аэродинамиче-
ской модели посредством анализа распределе-
ния полного давления в аэродинамическом сле-
де модели.  

Рис. 3. Внешний вид стержневых тензовесов 

Рис. 4. Гребенка приемников полного давления для 
исследования распределения давлений  

в аэродинамическом следе модели 

Для определения скорости потока воздуха 
на входе в рабочую область аэродинамической 
трубы установлено 4 приемника статического 
давления, которые объединены в единый кол-
лектор для компенсации возможных неравно-
мерностей потока (рис. 5). Приемники статиче-
ского давления оснащены датчиками давления, 
интегрированными в единую систему сбора и 
анализа результатов, рис. 6. 

Рис. 5. Коллектор приемников статического 
давления на входе в камеру визуализации 
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Рис. 6. Датчики давления, интегрированные 
в единую систему сбора и анализа данных 

Для визуализации обтекания модели в 
аэродинамической трубе используется дым-
машина Aerolab Smoke Generator (рис. 7). В ка-
честве механизма генерации струи дыма ис-
пользуется атомизация белого минерального 
масла Kaydol. Дым-машина Aerolab Smoke 
Generator оснащена дожимным компрессором 
для формирования требуемого уровня давления 
в вытеснительной системе подачи масла. Номи-
нальная мощность дым-машины составляет 
400 Вт.   

Рис. 7. Дым-машина Aerolab Smoke Generator 

Для создания системы автоматического 
управления аэродинамической трубой и инте-
грированной системы сбора и анализа результа-
тов экспериментальных исследований исполь-
зуется рабочая станция National Instruments, с 
установленным лицензионным программным 
обеспеченим LabView 8.6 (рис. 8 и 9). Для 
управления вентилятором аэродинамической 
трубы используется привод с переменной ча-
стотой вращения. Управление частотой враще-
ния вентилятора аэродинамической трубы осу-
ществляется в среде LabView.    

 Рис. 8. Рабочая станция National Instruments 
c программным обеспечением LabView 8.6 

а 

б 

в 
Рис. 9. Интерфейс программы в среде LabView:  

a – основное окно программы; б – вывод аэродина-
мических нагрузок в графическом виде; 

в –визуализация результатов измерения датчиков 
давления 
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МЕТОДИКА ПРОВЕДЕНИЯ 
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ 

ИССЛЕДОВАНИЙ 

Объектом экспериментальных исследований 
является крыльевой аэродинамический профиль 
NASA GA(W)-1 (NASA LS(1)-0417). Суперкри-
тический профиль был разработан под руковод-
ством Р.Т. Уиткомба в NASA Langley Research 
Center для применения на трансзвуковых и 
сверхзвуковых летательных аппаратах. Исполь-
зование суперкритического профиля с изогну-
той задней частью приводит к более равномер-
ному распределению давления по хорде профи-
ля, что способствует смещению центра давле-
ния к задней части и повышению первого 
критического числа Маха. Однако, эксперимен-
тальные исследования, проведенные в NASA, 
показали, что более равномерное распределение 
давления по хорде и сопутствующее снижение 
пика давления на спинке профиля препятствуют 
отрыву потока со спинки профиля при малых 
скоростях потока. Исследования специалистов 
NASA показывают, что суперкритический про-
филь NASA GA(W)-1 демонстрирует высокие 
характеристики при пониженных числах Рей-
нольдса. Профиль NASA GA(W)-1 (рис. 10 и 11) 
имеет максимальную относительную толщину 
17 % и отличается большим радиусом входной 
кромки. 

а 

б 
Рис. 10. Внешний вид исследуемого аэродинамиче-
ского профиля NASA GA(W)-1: а – обводы профиля 

в поперечном сечении; б – 3D-модель профиля 

По разработанной 3D-CAD-модели была из-
готовлена модель крыла в ООО «Российский 
центр производства макетов и моделей». Мо-
дель изготовлена методом порошковой 3D-
печати с применением принтера Z Corporation 
ZPrinter 350. Хорда аэродинамического профиля 

составляет 140 мм, длина крыла составляет 
210 мм. 

Рис. 11. 3D-геометрическая модель крыльевого 
профиля NASA GA(W)-1, установленная  

на стержневые тензовесы 

При проведении экспериментальных иссле-
дований производится измерение атмосферного 
давления воздуха на входе в аэродинамическую 
трубу с помощью анероидного барометра, 
влажности воздуха с помощью гигрометра, а 
также температуры воздуха на входе с помощью 
цифрового термометра. Определение парамет-
ров воздуха при проведении эксперименталь-
ных исследований проводится с учетом влажно-
сти воздуха согласно представленной ниже ме-
тодике. Плотность воздуха с учетом влажности 
определяется следующим образом: 

),ρ1(ρρ расчвл ∆−= , (1) 

),(3785.0ρ
вл

н.п.

p
p⋅

⋅=∆
ϕ

(2) 

где расчρ – значение плотности воздуха, рас-
считанное по давлению фактически влажного 
воздуха, но с использованием уравнения Мен-
делеева–Клайперона для сухого воздуха; ρ∆ – 
поправка на влажность воздуха к значению 
плотности, вычисленной по давлению влажного 
воздуха без учета влажности; ϕ  – относитель-
ная влажность воздуха; н.п.p  – давление насы-
щения водяного пара при данной температуре; 

влp  – статическое давление влажного воздуха. 
Скорость звука в потоке влажного воздуха 

можно определить с использованием следую-
щих соотношений: 

,
)1(
)1(

расчвл ρ∆−
∆+

=
kaa (3) 
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где расчa – значение скорости звука, рассчитан-
ное по давлению фактически влажного воздуха, 
но по показателю адиабаты и формуле для сухо-
го воздуха; k∆ – поправка на влажность воздуха 
к значению показателя адиабаты сухого возду-
ха; вk – показатель адиабаты сухого воздуха; 

пk – показатель адиабаты водяного пара;                 

вϑc – удельная теплоемкость при постоянном 

объеме сухого воздуха; пϑc – удельная теплоем-
кость при постоянном объеме водяного пара. 

Коэффициент кинематической вязкости 
влажного воздуха определяется следующим об-
разом: 

,
Δρ)(1

Δμνν расчвл −
= (6) 

где расчν – значение коэффициента кинематиче-
ской вязкости, рассчитанное по давлению факти-
чески влажного воздуха, но по коэффициенту ди-
намической вязкости и формуле для сухого воз-
духа;  μ∆ –  поправка на влажность к коэффици-
енту динамической вязкости сухого воздуха. 

Поправку на влажность к коэффициенту ди-
намической вязкости сухого воздуха можно вы-
числить следующим образом: 

,
μ
μ126.111277.01

μ
μ

μ
μ888.011219.01μ

2

2
1

в

п

н.п.

вл

в

п

12

2
1

п

в

1

н.п.

вл









































+








−

⋅
++

+








































+








−

⋅
+=∆

−

−

p
p

p
p

ϕ

ϕ

(7) 

где пμ  – динамическая вязкость водяного пара 
при соответствующей температуре. 

Особенности используемой методики оцен-
ки влияния влажности на характеристики рабо-
чей среды в аэродинамической трубе представ-
лены в [8, 9]. 

В процессе экспериментальных исследова-
ний углы атаки задавались поворотным диском 
аэродинамической трубы и изменялись в диапа-
зоне i = –20°…+20°. Дискретное отклонение 
модели из одного положения в другое реализо-

вывалось с помощью поворотного диска 
с шагом 1°. 

Аэродинамические испытания проводились 
по следующей методике. Модель крыльевого 
профиля устанавливалась на державке стержне-
вых тензовесов и отклонялась на начальный от-
рицательный угол атаки, соответствующий ме-
ханическому упору системы позиционирования 
модели. Затем устанавливалось с помощью про-
граммы в среде LabView 8.6 некое значение ча-
стоты вращения вентилятора аэродинамической 
трубы, которое поддерживалось постоянным с 
помощью программно управляемого привода. 
При фиксированной частоте вращения вентиля-
тора проводились измерения статических аэро-
динамических сил и моментов при дискретном 
отклонении угла атаки вплоть до достижения 
максимального угла атаки, соответствующего 
механическому упору системы позиционирова-
ния. В каждой серии испытаний определялись 
те особые значения угла атаки, в окрестностях 
которых наблюдалось резкое изменение аэро-
динамических нагрузок, вначале при увеличе-
нии угла атаки ( 0>i ), а затем каждый раз без 
останова потока в аэродинамической трубе – 
при уменьшении угла атаки ( 0<i ). Такая мето-
дика проведения экспериментальных исследо-
ваний позволяет выявить существование обла-
стей гистерезисных зависимостей аэродинами-
ческих нагрузок от угла атаки, исследовать 
участки однозначных зависимостей сил и мо-
ментов от режимных параметров эксперимента, 
а также границ области гистерезиса.  

Дополнительно проводится фотографирова-
ние картины обтекания крыльевого профиля 
при каждом дискретном изменении угла атаки. 
Визуализация картины обтекания крыльевого 
профиля с помощью дым-машины позволяет 
альтернативным методом выявить границы об-
ласти гистерезиса аэродинамических характери-
стик посредством анализа структуры потока на 
спинке профиля. Визуализация с помощью ды-
ма позволяет исследовать изменение и пере-
строение структуры течения на спинке профиля 
при каждом дискретном изменении угла атаки. 

РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ 
АЭРОДИНАМИЧЕСКОГО 

ГИСТЕРЕЗИСА 

В работе представлены результаты экспери-
ментальных исследований аэродинамического 
гистерезиса при хордовом числе Рейнольдса 
160000. На рис. 12 и 13 представлены графики 
изменения статических аэродинамических сил 
(подъемная сила, сила аэродинамического со-
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противления), действующих на крыльевой про-
филь при дискретном изменении угла атаки в 
диапазоне i = –20°…+20°. 

Рис. 12. Изменение подъемной силы профиля 
при дискретном изменении угла атаки 

Анализ данных, представленных на рис. 12 
и 13, позволяет выявить наличие петли гистере-
зиса на зависимостях статических аэродинами-
ческих сил, действующих на профиль при изме-
нении угла атаки. В петле гистерезиса на зави-
симости подъемной силы направление движе-
ния по направлению часовой стрелки, в петле на 
зависимости аэродинамического сопротивления – 
против часовой стрелки.  

      Следует отметить, что аэродинамическое 
сопротивление крыльевого профиля складыва-
ется из двух основных компонентов: компонен-
та сопротивления от давления (который возни-
кает из кормового и носового дисбаланса рас-
пределения давления) и компонента поверх-
ностного трения (который возникает из-за 

наличия вязкостных касательных напряжений). 
При низких значениях угла атаки компонент 
вязкостного трения преобладает, в то время как 
компонент сопротивления давления пренебре-
жимо мал. При больших углах атаки наблюда-
ется обратная картина. 

Рис. 13. Изменение силы сопротивления профиля 
при дискретном изменении угла атаки 

На рис. 14 представлена петля гистерезиса 
соответствующим изменением структуры тече-
ния при обтекании крыльевого профиля. Сопо-
ставление представленных структур течения 
указывает на физическую причину возникнове-
ния петли гистерезиса на зависимостях аэроди-
намических характеристик профиля при изме-

нении угла атаки, которая заключается в несо-
ответствии структуры течения на прямом и об-
ратном ходе. Для анализа механизма 
возникновения петли гистерезиса проведен ана-
лиз фотографий, которые отражают эволюцию 
структуры потока вокруг профиля на прямом и 
обратном ходе.  

Рис. 14. Изменение подъемной силы профиля при дискретном изменении угла атаки 
 в области петли гистерезиса 
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Таблица  
Эволюция структуры течения вокруг крыльевого профиляпри прямом и обратном ходе эксперимента 

Прямой ход – увеличение угла атаки Угол 
атаки, 
град. 

Обратный ход – уменьшение угла атаки 
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Окончание таблицы  
1 2 3 

16 

18 

19 

Рис. 15. Изменение силы сопротивления профиля 
при дискретном изменении угла атаки 

На рис. 15 представлена поляра исследуемо-
го крыла с выявленной петлей гистерезиса в 
рассматриваемом диапазоне углов атаки. 

В таблице представлена эволюция струк-
туры течения вблизи спинки крыльевого про-
филя NASA GA(W)-1 при дискретном измене-
нии угла атаки на прямом и обратном ходе. 
Полученные результаты позволяют выявить 
несоответствие структуры течения внутри 
петли гистерезиса, которая была зарегистри-
рована с помощью многокомпонентных тен-
зовесов.  

Это подтверждает результаты измерений 
аэродинамических нагрузок на крыльевой про-
филь. 

На основе оригинальных идей, предложенных 
Horton [10], Russell [11] разработана теоретиче-
ская модель, которая характеризует образование 
отрывных пузырьков на аэродинамических про-
филях при низких числах Рейнольдса, которая 
схематично показана на рис. 16. Russell [11] пред-
положил, что начальная точка плато давления от-
ражает точку отрыва ламинарного пограничного 
слоя от верхней части аэродинамического профи-
ля. Так как трансформация оторванного ламинар-
ного пограничного слоя в турбулентный приведет 
к резкому росту давления, вызванному увлечени-
ем среды, точку окончания плато давления можно 
использовать в качестве точки трансформации 
пограничного слоя (т.е. там, где произошел пере-
ход ламинарного пограничного слоя в турбулент-
ный пограничный слой).  

Рост давления, обусловленный турбулент-
ным переходом, всегда превосходит значение 
невязкого давления в точке присоединения по-
граничного слоя. Таким образом, точка равен-
ства реально замеренного и невязкого поверх-
ностного давления обозначает точку присоеди-
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нения оторванного пограничного слоя. Следует 
добавить, что повторное присоединение ото-
рванного пограничного слоя определяет гисте-
резис аэродинамических характеристик.  

Рис. 16. Изменение силы сопротивления профиля 
при дискретном изменении угла атаки 

Согласно работе Russell [11], расположение 
критических точек на профиле (отрыв, транс-
формация и присоединение пограничного слоя) 
при изменении угла атаки может быть найдено 
на основе измеренных распределений давления 
по профилю. Таким образом, для более деталь-
ного исследования механизмов, отвечающих за 
возникновение петли гистерезиса, требуется 
определение эпюр распределения давления по 
профилю при различных углах атаки либо ис-
пользование современных методов трассерной 
визуализации для определения векторного поля 
скоростей при обтекании профиля. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В работе представлены результаты исследо-
вания статического аэродинамического гистере-
зиса при обтекании крыльевого профиля NASA 
GA(W)-1.  

Представлено описание аэродинамической 
трубы Aerolab Educational Wind Tunnel, уста-
новленной на кафедре авиационных двигателей 
УГАТУ. Также в работе представлена методика 
проведения экспериментальных исследований 
на аэродинамической трубе и используемое до-
полнительное оборудование. 

Проведенные экспериментальные исследова-
ния с применением аэродинамических многоком-
понентных стержневых тензовесов позволяют 
выявить петлю гистерезиса в протекании аэроди-
намических характеристик крыльевого профиля в 
срывной области рабочих режимов. Использова-
ние дым-машины для визуализации картины те-
чения при обтекании профиля позволяет исследо-

вать эволюцию структуры течения вблизи спинки 
профиля. Результаты анализа картин течения под-
тверждают наличие гистерезисных характеристик 
крыльевого профиля. Обобщение теоретических и 
экспериментальных исследований гистерезиса 
при обтекании крыльевых профилей позволяет 
заключить, что гистерезис аэродинамических ха-
рактеристик является фундаментальным свой-
ством вязкой среды. Гистерезис аэродинамиче-
ских характеристик связан с изменением характе-
ристик пограничного слоя на спинке профиля и 
зависит от временной истории изменения режим-
ных параметров. 

Полученные в работе результаты обладают 
научной ценностью и практической значимостью 
при аэродинамическом проектировании лета-
тельных аппаратов. Однако вместе с тем полу-
ченные результаты могут быть применены при 
исследовании срывных характеристик лопаточ-
ных машин, поскольку протекающие процессы и 
управляющие ими физические механизмы явля-
ются идентичными. Комплекс эксперименталь-
ных исследований аэродинамического гистере-
зиса при обтекании изолированного профиля и 
решеток профилей может послужить экспери-
ментальной базой для разработки эмпирических 
и полуэмпирических математических моделей, 
описывающих характеристики лопаточных ма-
шин в срывной области рабочих режимов. 

В дальнейшем планируется проведение 
комплекса исследований по оценке влияния 
различных факторов на размеры, форму и рас-
положение петли гистерезиса в срывной обла-
сти режимов течения. К воздействующим фак-
торам следует отнести число Рейнольдса, число 
Маха, интенсивность турбулентности, наличие 
пульсаций потока, форму профиля, радиус 
входной кромки и др.  
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