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Аннотация. Изложен экспериментальный подход к исследованию распределения тепловых по-
токов на поверхности летательных аппаратов при обтекании сверхзвуковым потоком газа. Ос-
новное внимание уделено изучению статистической обработке результатов измерения тепловых 
потоков при различных параметрах потока для получения регрессионных моделей. Постулиру-
ется, что при турбулентном режиме течения в пограничном слое поверхностный массообмен 
приводит к снижению тепловых потоков. Представлен аналитический обзор. Показана суще-
ственная роль статистического анализа результатов измерений параметров газа по поверхности 
тела вращения. 
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Abstract. An experimental approach to the study of the distribution of heat fluxes on the surface of 
aircraft during supersonic gas flow is presented. The main focus is on the statistical analysis of heat flux 
measurement results under different flow parameters to obtain regression models. It is postulated that in 
turbulent flow conditions in the boundary layer, surface mass transfer leads to a decrease in heat fluxes. 
An analytical review is presented. It is postulated that when designing modern high-speed aircraft, it is 
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of particular importance to correctly assess and take into account the effect of gas mass transfer 
different in intensity and distribution over the surface of the body in the wall layer on the distributed 
and integral aerodynamic characteristics of aircraft. The process of sublimation of heat-protective 
material is described. It is noted that under turbulent flow conditions in the boundary layer, surface 
mass exchange leads to a decrease in heat flows to the wall due to changes in the velocity and 
temperature profiles in the boundary layer. The values of the turbulent transfer coefficients depend on 
the results of measurements of such flow parameters as gradients of average speed and temperature 
values. Ratios expressing turbulent viscosity coefficient and turbulent Prandtl number are obtained. In 
the calculations, the interleaving coefficient is used, which takes into account the fact that when 
approaching the outer boundary of the boundary layer, turbulence becomes intermittent, i.e. the flow is 
turbulent only part of the entire time. The boundary between the inner and outer regions of the 
boundary layer is determined from the condition of continuity of the turbulent viscosity coefficient; at 
a distance from the wall to this boundary, the formula for the turbulent viscosity coefficient for the 
inner region is applied until equality is fulfilled. Various ratios for the turbulent Prandtl number have 
been proposed. The dependence of the surface friction coefficient on various factors (flow rate, pipe 
thickness, etc.) has been established. The adequacy of the constructed regression model was checked. It 
is noted that the pressure gradient cannot significantly affect the calculated results for the rough surface. 
It is interpreted that the calculation method allows obtaining sufficiently accurate results for a flow with 
a pressure gradient on a smooth surface. Roughness causes a change in the boundary condition on the 
wall, but does not affect the appearance of the calculation formulas used in the outer part of the layer. 
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1. Введение 

При проектировании современных высоко-
скоростных летательных аппаратов особое зна-
чение имеет правильная оценка и учет воздей-
ствия различного по интенсивности и распреде-
лению по поверхности тела массообмена газа 
в пристеночный слой на распределенные и ин-
тегральные аэродинамические характеристики 
летательных аппаратов. Проведенный анализ опуб-
ликованных экспериментальных и теоретических 
работ [14] показывает, что в настоящее время 
отсутствуют систематические данные по иссле-
дованию влияния различных определяющих па-
раметров (чисел М  и Re , угла атаки и т.д.) на 

сверхзвуковое обтекание летательных аппаратов 
сложной геометрической формы. Повышенный 
интерес к проблеме входа в атмосферу аппара-
тов затупленной формы с высокими скоростями 
требует разрешения некоторых основных вопро-
сов, касающихся перехода пограничного слоя 
при сверхзвуковых числах Маха [5]. Особый ин-
терес вызывает процесс сублимации теплозащит-

ного материала, так как большинство материа-
лов разрушается именно таким образом. Влия-
ние подвода массы в пограничный слой, имити-
рует сублимацию тепловой защиты летательно-
го аппарата.  

Экспериментальному изучению влияния по-
верхностного массообмена на трение и теплопе-
редачу на поверхности летательных аппаратов, 
обтекаемых сверхзвуковым потоком, посвящено 
значительное количество работ [1, 2, 3]. Уста-
новлено, что при турбулентном режиме течения 
в пограничном слое поверхностный массообмен 
приводит к снижению тепловых потоков к стен-
ке вследствие изменения профилей скорости 
и температуры в пограничном слое. В случае 
ламинарного пограничного слоя поперечный вдув 
газа, оказывая дестабилизирующее влияние на 
пограничный слой, может вызвать более ранний 
его переход и соответствующее увеличение теп-
лопередачи [2, 3]. Еще более сложным образом 
проявляется влияние массообмена на теплопере-
дачу при значительной шероховатости поверх-
ности [2].  
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По мере увеличения интенсивности распре-
деленного массоподвода газа пограничный слой 
оттесняется от поверхности, вблизи нее фор-
мируется слой продуктов разложения и тепло-
вые потоки снижаются вплоть до нулевых зна-
чений [5]. Однако, даже при интенсивных значе-
ниях параметра массообмена, когда пограничный 
слой оттесняется от поверхности и трение на 
ней становится нулевым, отмечены конечные, 
хотя и небольшие значения коэффициента теп-
лопередачи, что объясняется сохранением теп-
лообмена за счет излучения высокоэнтальпий-
ного ударного слоя и теплопроводности подво-
димого газа [2, 3]. 

При этом для летательных аппаратов слож-
ной геометрической формы с изломами образу-
ющей боковой поверхности вследствие суще-
ственно различных условий обтекания отдель-
ных участков тел, а также применения на этих 
участках разных по физико-химическим свой-
ствам материалов теплозащитных покрытий, 
одновременно могут реализоваться различные 
режимы массообменных эффектов. 

2. Описание модели и условия эксперимента 

Для экспериментального изучения влияния 
поверхностного массообмена на обтекание ЛА 
использовался принудительный неравномерно 
распределенный, вдув газа через проницаемую 
оболочку аэродинамической модели (рис. 1). 
Интенсивность поверхностного массообмена 
(вдува газа) выражена безразмерным парамет-

ром вдува       uvv вдвд  / , где v и u соот-

ветственно скорости вдуваемого газа и набега-
ющего потока,  – соответствующая плотность 
(индексы «» и «вд», соответствуют параметрам 
набегающего потока и вдуваемого газа). 

 
Рис. 1. Схема подвода газа через проницаемую оболочку аэро-
динамической модели: 1 – унос (вдув) теплозащитного покры-
тия, 2 – обгорание теплозащитного покрытия, 3 – теплозащит-
ное покрытие, 4 – набегающий поток, 5 – отсоединенная 
головная ударная волна, 6 – область ударного слоя , 7 – высо-
котемпературный поток, 8 – поверхность конуса 

Комбинированная  модель для исследования 
влияния, распределенного вдува газа  в погранич-
ный слой  представляет собой затупленный по 
сфере конус с длиной 0,07 м с полууглом раскры-
тия боковой поверхности 1 14   , относитель-

ным затуплением носовой части 0 0 / 0,2мR R R   

и радиусом миделевого сечения  мR = 0,04 м 

(рис. 1). Значение удельных массовых расходов 
вдуваемого газа определяются по формуле 

/вд вд прv Q F  , где Q – суммарный массовый 

расход вдуваемого газа, прF  – характерная пло-

щадь (площадь проницаемой поверхности моде-
ли). Исследования распределения тепловых по-
токов проводились в сверхзвуковой аэродина-
мической  трубе (  6М  ; угол атаки 0 –12 ;    

температура торможения 0 493Т К  ; давление 

в форкамере 5
0  39 10 ПаР   ;  числах Рейноль-

дса 7
 Rе  3,8 10 1/м     при и 2

0 45 ккал/м секq   

и 7
 Rе  1,04 10 1/ м     при 2

0 23 ккал/м секq  , 

где 0q  – тепловой поток в критической точке 

модели).  
Поверхностный массообмен в зависимости от 

его интенсивности, вызывает различные изме-
нения спектров их обтекания, и как следствие, 
распределение давлений, тепловых потоков на 
поверхности ЛА (рис. 2).  

 

Рис. 2. Распределение интенсивности тепловых потоков (мас-
сообмена) по поверхности тела вращения с изломами образу-
ющей 

Исследования позволили выявить существен-
ные особенности физической картины течения, 
а именно, с увеличением ( )вдv  происходит от-

теснение пограничного слоя от поверхности 
тела 1 и вблизи нее формируется область вдува-
емого газа 2, отделенного от внешнего потока 
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разделяющей линией тока 3 (рис. 1). При несим-
метричном ( o0  ) обтекание наблюдается бо-
лее раннее (т.е. при меньших значениях пара-
метра вдува) оттеснение пограничного слоя от 
поверхности тела и формирование слоя вдувае-
мого газа на его подветренной стороне (рис. 3). 
При этом по мере увеличения ( )вдv  более су-

щественно изменяется контур «эффективного» 
тела на подветренной стороне.  

 

Рис. 3. Схемы обтекания 

Следует отметить, что при обтекании глад-
кой стенки и числах 7 1

 Rе  1,04-3,89 10 м  
    

на ней развивается ламинарный пограничный 
слой. При обтекании проницаемой поверхно-
сти, вследствие повышенной ее шероховатости 
(40 мкм < Rz < 60 мкм)  наблюдается турбу-
лентный пограничный слой.  

3. Методика измерений и обработка 

Измерение удельных тепловых потоков в дан-
ной работе проводилось методом регулярного 
режима. Уравнение теплового баланса, связы-
вающее количество тепла, поступившее через 
поверхность проницаемой оболочки прF , с из-

менением его энтальпии имеет вид: 

  .w пр

dT
а T T F сV

d
  


 

Здесь V – объем проницаемой оболочки; ρ – 
плотность; а – коэффициент теплоотдачи, T – 
температура произвольной точки тела, Tw – тем-
пература потока на поверхности модели. Считая 
теплофизические характеристики системы по-
стоянными и вводя переменную ,wT T    по-

лучим 0
me     постоянная /прm аF сV   

является темпом охлаждения. Здесь 0  – началь-

ное значение при времени    0  . При воздей-
ствии на датчик удельного теплового потока q  
время наступления режима регулярного нагре-
ва р  определяется по следующей формуле  

2

,
6

k k k
p

к

l с 
 


 

здесь kl  – линейный размер калориметрической 

массы, k , kс  , k  – его плотность, удельные 

теплоемкость и теплопроводность. 
При наступлении режима регулярного нагре-

ва темп роста температуры калориметрической 
массы, если тепловые потери малы, практически 
прямо пропорционален тепловому потоку q  [1]: 

.к

k k k

FdT
q

d V с


 
  

Здесь кF  – поверхность калориметрического 

датчика.  
Для оценки числа Био необходимо знать зна-

чение коэффициента теплоотдачи. Так, напри-
мер, удельный тепловой поток по поверхности 
модели определяется зависимостью 

0 ,1

0 ,60, 76(Pr)

.

w w
W

i p w

q

H c T



 

  

  
     

      


 

Здесь индексы w и δ относятся к параметрам на 
стенке и на внешней границе пограничного слоя 
соответственно 

0 1

0 0

2
1 ,i

a P

R k P

 
    

 

0a  – скорость звука в условиях торможения, H  – 

энтальпия, 0R  – радиус затупления в критиче-

ской точке, k  – отношение удельных теплоем-
костей, 1 0,Р Р  – статическое давление и давле-

ние за прямым скачком. 
Значения коэффициента динамической вяз-

кости  , удельной теплоемкости воздуха при 
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постоянном давлении pC  известны. Для усло-

вий эксперимента 6М  ,  0,71Рr , 293 КwТ   , 

0 493  T К   формула ШеяРиддеса [1] дает зна-

чения  227 ккал/м секwq  .  

Удельный тепловой поток к точке полного 
торможения сферического носка вычислялся по 
формуле 

 0,60,763(Pr) ,о р wq с Т T
         

 

1

0

0.5
( 1)2 2

2 2

2

8(( 1)M 2) ( 1)M 21
1

( 1)M 2 2 M ( 1)

k

u

R

k kk

k k k





 

 

 

  

            



,

 

где u  – скорость набегающего потока, k  – от-

ношение удельных теплоемкостей. 

3.1. Температурные исследования при обте-
кании модели турбулентным потоком с уче-
том шероховатости 

Основное различие между анализами турбу-
лентного течения и ламинарного течения состо-
ит в том, что для ламинарного течения коэффи-
циенты переноса количества движения и тепла 
являются известными характеристиками, а для 
турбулентного течения эффективные коэффици-
енты переноса неизвестны. Величины коэффи-
циентов турбулентного переноса зависят от ре-
зультатов измерений таких параметров течения, 
как градиенты средних значений скорости и тем-
пературы, а также соответствующих турбулент-
ных плотностей потока количества движения 
(напряжения Рейнольдса) и тепла, и обычно вы-
ражаются с помощью моделей, основанных на 
эмпирических данных. 

Большинство течений, встречающихся в ин-
женерной практике и в окружающей среде, яв-
ляются турбулентными; те из них, в которых 
изменения плотности достаточно малы, можно 
считать несопряженными. Следует отметить, что 
современные модели турбулентности для задач, 
в которых требуется найти решение сопряжен-
ных уравнений, основаны, как правило, на экс-
периментальных данных, полученных при ма-
лых изменениях температуры и плотности, и на 
решениях несопряженных уравнений. 

Поскольку результаты расчетов характери-
стик турбулентного переноса тепла (и количе-
ства движения) зависят от экспериментальных 
данных, точность этих результатов, не выше 
точности эмпирических данных [58]. В общем 
точность результатов измерения характеристик 
теплообмена ниже точности результатов изме-
рения поля скоростей. Даже современные экспе-
риментальные исследования теплообмена между 
низкоскоростным пограничным слоем с нуле-
вым градиентом давления и твердой стенкой, 
наиболее надежные из всех, имеют разброс ре-
зультатов со стандартным отклонением порядка 
10 % [914]. В противоположность этому ско-
рость переноса количества движения в погра-
ничном слое с постоянным давлением (конкрет-
но коэффициент поверхностного трения fc  при 

заданном числе Рейнольдса) определяется с точ-
ностью 2 % [1517] или даже лучшей. Значения 
теплового потока при турбулентном течении 
получены на основании данных одновременного 
измерения пульсаций скорости и температуры 
и неизбежно имеют большую погрешность [10], 
чем значения потока количества движения, ко-
торые определяются только пульсациями скоро-
сти. Даже среднюю температуру значительно 
сложнее измерить, чем среднюю скорость, ко-
торая довольно просто и надежно определяется 
с помощью трубки полного напора. Все эти 
трудности приводят к тому, что погрешность 
эмпирических данных, необходимых для расче-
та теплообмена, редко бывает ниже 10 % [17]. 
Более того, поскольку теплообмен при обтека-
нии тел существенным образом зависит от поля 
средних скоростей, точность результатов расче-
та турбулентного теплообмена для данного те-
чения никогда не может быть выше (и наверняка 
существенно ниже) точности результатов расче-
та характеристик турбулентного переноса коли-
чества движения для того же самого течения. 

В настоящее время существует несколько со-
отношений, выражающих коэффициент турбу-
лентной вязкости и турбулентное число Пранд-
тля, которые можно применить для расчета m

  

и Prt . Воспользуемся формулами Себиси и Сми-

та [18]. Точность этих формул проверена для ши-
рокого класса течений, исследованных экспери-
ментально, и установлено, что они позволяют 



ТЕПЛОВЫЕ ПРОЦЕССЫ В ТЕХНИКЕ. 2025. Т. 17. № 9 

412    THERMAL PROCESSES IN ENGINEERING 

получить достаточно точные расчетные данные 
для большинства инженерных задач [1921]. 
В соответствии с подходом Себиси и Смита тур-
булентный пограничный слой считается состо-
ящим из внутренней и внешней областей, коэф-
фициент турбулентной вязкости в которых опи-
сывается различными соотношениями [20]. Эти 
соотношения являются эмпирическими и полу-
чены на основании ограниченного количества 
экспериментальных данных [1]. Во внутренней 
части слоя на гладкой поверхности модели при 
наличии или отсутствии массообмена коэффи-
циент турбулентной вязкости можно определить 
по формуле 

  2
tr ,m i

u
l

y
  




 0 .cy y   (1) 

Входящая в эту формулу длина пути пере-
мешивания l  выражается соотношением 

1 exp ,
y

l ky
A

        
 (2) 

где 0, 40k  , а A  – постоянная длина демпфи-
рования, которую можно определить следую-
щим образом: 

126 ,A u
N 
   

   
1/2

1 exp 11.8 exp 11,8 ,w w
w

p
N  




 



       
 
(3) 

  

3
,e eu du

p
u dx

   .w
w u


    (4) 

Для течения при отсутствии массообмена 
( 0)w

   

 1/2
1 11,8 .N p   (5) 

Входящий в формулу (1) коэффициент пере-
межаемости tr  необходим для описания харак-

теристик пограничного слоя в области перехода 
от ламинарного режима течения к турбулент-
ному. Он определяется эмпирическим соотно-
шением 

 1 exp .
tr

x

tr tr x
e

dx
G x x

u


 
    

 
  (6) 

Здесь trx  – координата начала области пере-

хода, а коэффициент G , имеющий размерность 
скорость/(длина) и вычисляемый в области пе-
рехода, определяется выражением 

3
4 1,34

2
8,33 10 .e

x

u
G R


    (7) 

Это выражение применимо для несопряжен-
ных течений и сопряженных течений с числами 
Маха меньше 5 при отсутствии теплообмена. 
Оно становится несправедливым для сопряжен-
ных течений с теплообменом, поскольку значи-
тельные перепады между температурами стен-
ки и внешнего потока оказывают существенное 
влияние на длину зоны перехода. Согласно 
корреляционной зависимости Чена и Тайсона [3] 
длина области перехода ( )

t trx x xR R R    для 

несопряженных течений определяется форму-
лой 

2/360 ,
trx xR R   (8) 

из которой следует, что область перехода погра-
ничного слоя имеет относительно большую про-
тяженность при сравнительно низких числах 
Рейнольдса и становится менее существенной 
при высоких числах Рейнольдса. 

В формулу (1) входит еще один коэффициент 
перемежаемости  , который учитывает тот 
факт, что при приближении к внешней границе 
пограничного слоя турбулентность становится 
перемежающейся, т.е. течение бывает турбу-
лентным лишь часть всего времени  . Коэффи-
циент   определяется эмпирическим соотноше-
нием 

16

0

1 5,5 ,
y

y



  
    
   

 (9) 

где 0y  – координата y  точки, в которой / eu u 
0,995.  

Во внешней части слоя коэффициент турбу-
лентной вязкости выражается формулой 

0 tr0
( ) ( ) ,m eu u dy   


    

.cy y    
(10) 
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В обычных пограничных слоях с eu u  эта 

формула сводится к простому соотношению 
*

0( ) .m e tru      Постоянная   равна 0,0168  

при 5000.R   При более низких значениях R  

величина   зависит от R  в соответствии с эм-

пирической формулой, предложенной в рабо-
те [20]: 

1,55
0,0168 ,

1
 


 (11) 

причем эмпирическая корреляционная зависи-
мость   от R  имеет вид 

1/2
1 10,55[1 exp( 0, 243 0, 298 )],z z      (12) 

где 1 / 425 1z R   при 425.R   

Граница между внутренней и внешней обла-
стями пограничного слоя определяется из усло-
вия непрерывности коэффициента турбулентной 
вязкости; на расстоянии от стенки до этой гра-
ницы применяется формула для коэффициента 
турбулентной вязкости для внутренней области 
до тех пор, пока не будет выполняться равенство 

0( ) ( ) .m i m   

Предложены различные соотношения для 
турбулентного числа Прандтля. Иногда вели-
чина Pr  выражается в зависимости от расстоя-
ния y  до стенки и молекулярного числа Пранд-
тля, иногда она просто считается постоянной. 
Для воздуха, имеющего молекулярное число 
Прандтля, близкое к единице, учет влияния Pr  
не вносит существенных изменений и, во всяком 
случае, Pr  оказывает влияние на Prt  лишь при 

/ Pr 50.u y    Согласно результатам исследова-

ния Себиси и Смита [19–21], при использовании 
формулы для турбулентного числа Прандтля 
типа соотношения 

1 exp( / )
Pr

1 exp( / )
m

t
h h

k y A

k y B




 
 

 
 

для вязкого и теплопроводного подслоев в слу-
чае воздуха получаются примерно такие же ре-
зультаты, что и при использовании постоянного 
значения турбулентного числа Прандтля (рис. 4). 
С другой стороны, положение изменяется, если 
молекулярное число Прандтля существенно от-
личается от единицы.  

 

Рис. 4. Картина формирования турбулентного слоя 

При использовании переменного турбулент-
ного числа Прандтля в подслое получается зна-
чительно более точное соответствие результатов 
расчета экспериментальным данным, чем при 
использовании постоянной величины турбу-
лентного числа Прандтля (рис. 5). 

4. Обсуждения результатов 

Модель турбулентной вязкости Себиси–Сми-
та, описываемую соотношениями (1)–(9), можно 
обобщить на случай турбулентного погранично-
го слоя на шероховатой стенке. Обобщение ос-
новано на результатах, полученных ранее Рот-
том [20], который показал, что профили скоро-
сти на гладкой и шероховатой поверхностях 
могут быть подобными (рис. 6), если сместить 
начало координаты y . 

Представим соотношение (2) для l  следую-
щим образом: 

  ( ) 1 exp /l k y y y y A           

и выразим y  в зависимости от параметра экви-

валентной песочной шероховатости  /s sk k u 
  , 

а именно 

yu
y




    

 

 0,58

0,9 exp
6 ,

0,7 ,

s
s s

s

k
k k

k


 



   
        




 
5 70,

70 2000
s

s

k

k





 
 

 

для гладкой поверхности; при меньших значе-

ниях sk   полагаем 0,y   чтобы получить ре-

зультаты для гладкой стенки. 
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Рис. 5. Сравнение результатов расчета числа Стантона для те-
чения в пограничном слое с экспериментальными данными 
Моретти и Кейса 

На рисунке 6 результаты расчета сравнива-
ются с экспериментальными данными [18], ко-
торые измерили характеристики течения с нуле-
вым градиентом давления на шероховатой по-
верхности, причем шероховатость создавалась 
плотно расположенными сферами одинакового 
диаметра 1,27 мм. 

 

Рис. 6. Изменение поверхностного трения вдоль шероховатой 
поверхности (шероховатость создается плотно расположенными 
сферами диаметром 1,27 мм) 

Штриховыми линиями на рисунке показаны 
результаты расчета по эмпирическим соотноше-
ниям, предложенным в работе [20]: 

0,175

0,175

0,00328 , 
2

St 0,00317 .

f

t
x

c

r

r









   
 

   
 

 

Теперь требуется установить зависимость ко-
эффициента поверхностного трения / 2fc  от 

различных факторов (скорость потока, толщина 
трубы и др.). Проверить адекватность построен-
ной модели и исследовать, является ли данный 
процесс воспроизводимым. 

Предполагаем, что на коэффициент поверх-
ностного трения / 2fc  для течения в пограничном 

слое вдоль шероховатой поверхности влияют 
следующие четыре факторов: 1 еХ u  – ско-

рость течения потока, 2Х T   – температура, 
3

3 St 10xХ    – число Стантона, 4Х   – тол-

щина модели, 6
5 Re 10xХ    – число Рейнольд-

са. Для получения необходимой зависимости 
целесообразно использовать план эксперимента 
с варьированием факторов на двух уровнях (см. 
табл. 1). 

Таблица 1. Параметры факторов 

Интервал варьирования 
и уровень факторов 1X  

2X  
3X  4X  

5X  

Основной уровень 40 –6 1,7 1 1,5 

Нижний уровень (-1) 30 –4 0,6 0,9 0,5 

Верхний уровень (+1) 50 –8 2,8 1,1 2,5 

Интервал варьирования 10 2 1,1 0,1 1 

Нормированные iX  связаны с натуральными 

следующими соотношениями: 

1
1

40

10

Х
Х


 ; 2

2

6

2

Х
Х


 ; 3

3

1,7

1,1

Х
Х


 ; 

4
4

1

0,1

Х
Х


 ; 5

5

1,5

1

X
X


 .  

Для сокращения объема наблюдений экспе-
римент проводился с использованием дробно-
го факторного плана (ДФЭ) 5 22   с заменой 

4 1 2 5 1 2 3,Х Х Х X Х Х Х  (см. табл. 2). При реа-

лизации ДФЭ были использованы данные. 
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Таблица 2. Таблица плана ДФЭ 
5 22 

. 

№ 0X  
1X  

2X  
3X  

1 2X X  
1 2 3X X X  

1 3X X  
2 3X X  

1 + – – – + – + + 

2 + + – – – + – + 

3 + – + – – + + – 
4 + + + – + – – – 

5 + – – + + + – – 

6 + + – + – – + – 

7 + – + + – – – + 
8 + + + + + + + + 

1

N

iu u
u

X Y

  

19,29 0,25 0,29 0,21 0,05 0,88 –0,07 –0,26 

Bi 2,41 0,03 0,04 0,03 5,63·10-3 0,11 –8,13×10–3 –0,03 

При моделировании были использованы сред-
ние значения коэффициента поверхностного 
трения (экспериментальные данные для двух 
параллельных опытов). Коэффициенты регрес-
сии: 

0
1

0 2, 412

N

u u
u

X Y
B

N



 


; 

1
1

1 0,031

N

u u
u

X Y
B

N



 


; 2 0,037B  ; 

3 0,026B  ; 3
4 12 5,625 10B B    ; 

5 0,109B   ; 3
13 8,125 10B    ;  

23 0,032.B    

Значимость коэффициентов регрессии прове-
рялось при помощи критерия Стьюдента. 

Квантиль 2,365крt   (табличное значение) 

при ( 1) 8(2 1) 8f N n      и 0,05 :   

;
{ }

i
i

i

B
t

s B
   

2
2{ } y

i

s
s B

Nn
 , 

где ys  – дисперсия воспроизводимости 

2

2 1

N

u
u

y

s
s

N



. 

Определим значение оценок дисперсии для 
каждой точки плана: 

2

12

( )

1

m

up u
p

u

y y

s
m









 , 

2m   – число параллельных опытов. 

   

2 2
2 11 1 12 1

1

2 2

3

( ) ( )

1

2,2 2,175 2,15 2,175
1,25 10

1

y y y y
s



  
 

  
  

. 

Таким же образом определяются: 2 4
2 2 10 ;s    

2 4
3 8 10 ;s    2 4

4 2 10 ;s    2 3
5 1,25 10 ;s    

2 4
6 2 10 ;s    2 5

7 5 10 ;s   2 4
8 8 10 .s    

Тогда дисперсия воспроизводимости: 2{ }is B   
53,711 10  ; 

4
0 5

2,412
6,499 10

3,711 10
t


  


; 

1 5

0,031
835, 298

3,711 10
t


 


; 

2 5

0,037
996,969

3,711 10
t


 


; 

3 5

0,026
700,573

3,711 10
t


 


; 

3

12 5

5,625 10
151,566

3,711 10
t






 


; 

3

13 5

8,125 10
218,929

3,711 10
t






 


; 

23 5

0,032
862,243

3,711 10
t


 


;  

3
123 5

0,109
2,937 10

3,711 10
t


  


. 

Т.к. все , 0,1, 2...i крt t i  , то делаем вывод, 

что все коэффициенты регрессии значимы. Та-
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ким образом, математическое описание функции 
отклика заданной области: 

1 2 3

3 3
4 1 3

2 3 1 2 3

2,412 0,031 0,037 0,026

5,625 10 8,125 10

0,032 0,109

Y x x x

x x x

x x x x x

 

    

    

 

. 

Результаты расчетов представлены в таблице 3. 
Возвращаясь к сделанным ранее заменам (10), 
получим: 

3
1 2

4
3 4 1 3

2 3 1 2 1 2 3

10 47,399 11,3 14,855
2

28,658 5,625 10 6,51

9,662 3,705 2,398

fc
Y x x

x x x x

x x x x x x x



    

    
  

. 

Дисперсия адекватности определяется из вы-
ражения  

2

2 1

ˆ( )
n

u u
u

ад

y y
s

N d








, 

где 7d   соответствует числу членов аппрок-

симирующего многочлена; 2 2

1

ˆ( )
n

ад u u
u

s y y


  
20,291 10  . 

Таблица 3. Результаты расчетов с использованием ДФЭ 5 22   

№    
1 2,175 2,242 0,067 
2 2,46 2,598 0,138 
3 2,52 2,559 0,039 
4 2,39 2,351 0,039 
5 2,525 2,253 0,272 
6 2,34 2,609 0,269 
7 2,305 2,571 0,266 
8 2,58 2,362 0,218 

Чтобы проверить адекватность модели с 
условиями экспериментов, воспользуемся кри-
терием Фишера при 5 %-ном уровне значимо-
сти. Адекватность имеет место, если выполняет-
ся неравенство: 

2

2
(0,05; ; )ад

адек u
y

s
F F f f

s
  ; 

2 2

2 4

0, 291 10
4,901

5,938 10
ад

y

s
F

s






  


; 

(0,05; ; )

(0,05;1;8) 5,3 (табл. значения)
адек uF f f

F


 

  

8uf   (число степеней свободы воспроиз-

водимости) 

Т.к. (0,05; ; )адек uF F f f , то делаем заключе-

ние, что модель адекватна. 
Выясним, воспроизводим ли данный процесс. 

Для этого найдем значение критерия Кохрена: 
2
( )

2

1

n наиб

n

u
u

s
G

s





, 

где 2
( )n наибs – наибольшая из дисперсий в строч-

ках плана 2 3
( ) 1,25 10n наибs   , 0,63G  . 

Сравним найденное значение с табличным: 
(0,05; ; ) (0,05;8;1) 0,68n uG f f G  , где nf  – чис-

ло независимых оценок дисперсий, uf  – число 

степеней свободы каждой оценки, 1uf m    

2 1 1   . Т.к. (0,05; ; )n uG G f f , заключаем, 

что рассматриваемый процесс является воспро-
изводимым.  

Таким образом, коэффициент при веденном 
нами факторе, означающем вклад числа Рей-
нольдса в уравнение регрессии, достаточно ве-
лик, что позволяет предполагать значимость 
этого фактора. Необходимо отметить, что гради-
ент давления не может существенно повлиять на 
расчетные результаты для шероховатой поверх-
ности при условии, что метод расчета позволяет 
получить достаточно точные результаты для те-
чения с градиентом давления на гладкой по-
верхности. Действительно, шероховатость вы-
зывает изменение граничного условия на стенке, 
но не влияет на вид расчетных формул, приме-
няющихся во внешней части слоя (см. рис. 4). 

5. Выводы 

Изложен статистический подход к экспери-
ментальному исследованию распределения теп-
ловых потоков на поверхности проницаемых тел 
при обтекании потоком газа. Основное внима-
ние уделено изучению статистической обработ-
ке результатов измерения тепловых потоков при 
различных параметрах потока. Показана суще-
ственная роль статистического анализа резуль-

Y Ŷ Ŷ-Y 
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татов экспериментальных измерений парамет-
ров газа по поверхности тела для случая моде-
лирования массообменных эффектов. 

Адекватность представленных формул про-
верена для широкого класса течений, исследо-
ванных экспериментально, и установлено, что 
они позволяют получить достаточно точные 
расчетные данные для большинства инженер-
ных задач. В соответствии с подходом Себиси и 
Смита турбулентный пограничный слой счита-
ется состоящим из внутренней и внешней обла-
стей, коэффициент турбулентной вязкости в ко-
торых описывается различными соотношения-
ми. Эти соотношения являются эмпирическими 
и получены на основании ограниченного коли-
чества экспериментальных данных.  
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