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Аннотация 

Представляются результаты численного исследования поведения решений 

ламинарного несжимаемого пограничного слоя на плоской пластине (задача 

Блазиуса) [1,2]. Показано, что прежние постановки задачи содержат разногласия. 

Выделение четырех характерных видов пластин позволяет доработать постановку 

задачи, снять часть неточностей и получить правильное решение задачи. 
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Введение 

В последнее время большое внимание уделяется развитию численных методов 

для решения задач с разрывными условиями на границах области интегрирования. 

Высокие требования к точности определения аэродинамических характеристик 

сверхзвуковых и гиперзвуковых летательных аппаратов (ЛА) могут быть 

удовлетворены за счёт более полного учёта вязких эффектов в пограничном слое. 

Разработка методов расчета параметров стационарного и нестационарного 

пограничного слоя позволяет более полно изучить вопросы статической и 
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динамической устойчивости движения ЛА. Так в работе [1] С. Гольдстейном 

рассмотрена задача об образовании следа за пластиной конечной длины, когда резко 

меняются граничные условия на оси абсцисс. Полученные результаты 

удовлетворительно согласуются с экспериментальными данными.  

В работе [3] рассмотрена задача об обтекании затупленной по цилиндру 

пластины равномерным набегающим потоком, Г.Г. Черным показано, что 

необходимо учитывать влияние затупления на изменение коэффициента трения. 

Характерный график изменения Cx затупленной по цилиндру пластины приведен в 

работе [1] (с. 30).  

В работе [4] предложен подход с образованием нового пограничного слоя в 

месте изменения граничных условий, формирующегося в «старом». В другой работе 

[5] введено сглаживание граничных условий. 

В других работах [6-25] были рассмотрены задачи о вдуве (или отсосе) 

жидкости с поверхности пластины, влияние различной температуры на  поверхности 

и песочной шероховатости пластины. Кроме того, рассмотрено влияние 

завихренности и пульсаций скорости  внешнего потока. Показано также влияние 

пограничного слоя на донное давление и переход пограничного слоя от ламинарного 

течения к турбулентному. 

Постановка и решение задачи 

Рассмотрим теперь характерные виды пластин, их можно разделить на два 

типа: геометрические – когда точка не имеет ни одного размера по осям Оx, Oy и 

Oz. Линия представляющая передний носок пластины не имеет размеров по осям Ox 

и Oy, а координата z изменяется в диапазоне -–- ∞ ≤ z ≤∞. 



И второй тип: физические – когда размеры указаны по всем осям.  

Рассмотрим постановку задачи Блазиуса. На тонкую пластинку набегает 

равномерный поток газа. Начиная с передней кромки пластины формируется 

пограничный слой за счет торможения газа около стенки (Рис.1).  

Картина образования пограничного слоя представлена на рис.1. Выберем 

систему координат, связанную с твердым телом: ось Ох направим вдоль 

образующей тела, а ось Оу – по нормали к ней. Соответственно компонент скорости 

вдоль оси Ох – u,  а вдоль оси Оу - v. 

 

 

 

 

 

 

Рис. 1 

Проводя оценку членов, входящих в уравнения Навье-Стокса [1, 2], с 

помощью преобразования (все параметры с чертой размерные) можно установить, 

что некоторые члены становятся весьма малыми по сравнению с другими (из-за 

большой величины числа Рейнольдса ReL) и их можно отбросить. В результате 

приходим к системе уравнений, полученных Л. Прандтлем, для несжимаемой 

жидкости: 
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                                                                   (1.1) 

В данной системе давление Р является функцией только координаты х и 

времени t, т.е. не зависит от координаты у ,  - кинематическая вязкость газа. Если 

ввести функцию тока , положив u = /y; v = -/x, то придем к одному 

уравнению для стационарного течения около пластины, где давление не зависит от 

координаты у и постоянно: 
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В такой постановке решение уравнения (1.2) весьма затруднительно. 

Блазиусом [1, 2] была предложена постановка задачи применительно к плоской 

пластине, дающая удовлетворительное решение для всей пластины, за исключением 

передней и задней кромок, и позволяющая с достаточной точностью найти 

сопротивление пластины. Далее вместо пластины конечной длины L он рассмотрел 

полубесконечную пластину с передней кромкой в начале координат. Отсутствие в 

граничных условиях длины L позволило привести уравнение в частных 

производных к автомодельному виду, т.е. к уравнению с одной переменной с 

помощью преобразования: 
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Отметим, что местные коэффициенты трения Cfx и теплообмена 

Stx  cвязаны  аналогией Рейнольдса [1,2] 

Cfx = 2Pr
2/3

 Stx,  из которой следует, что при Rex   0,   Cfx ∞,    Stx    ∞. 

Таким образом, даже если при тщательном изготовлении толщина носка 

пластины составляет несколько микрон, то после нахождения модели в потоке носок 

модели начинает разрушаться и толщина передней кромки быстро увеличивается. 

При сверхзвуковых скоростях полета носок пластины начинает быстро оплавляться 

из-за невозможности отвода через носок большого количества тепла выделяющегося 

в потоке [3].  

  
 



На рис. 2а показано обтекание геометрической пластины, когда       
  . 

Здесь   – диаметр цилиндра, из которого состоит затупление пластины. Поскольку 

    
  , то можно не учитывать сопротивление затупления, и подсчитать только 

сопротивление трения на пластине. 
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На рис. 2в показана половина обтекания геометрической пластины. В качестве 

набегающего потока можно рассматривать как ламинарные, так и турбулентные 

течения. В этом случае из-за большого затупления пластины, влияние на 

коэффициент сопротивления можно представить в виде 

                      

 

Величина       – это сопротивление цилиндрического затупления (рис.1) 

поскольку при переходе от неравномерного набегающего потока (при переходе от 

струйного течения, в котором     
  

  
  ) к пограничному слою на пластине, в 

котором      обязательно требуется чтобы не было разрыва в положении 

толщины слоя       в струйном течении и в потоке на пластине. Это накладывает 

ограничения на начало влияния вязкости. Это говорит о том, что      . Для того, 



чтобы найти сопротивление пластины, необходимо найти коэффициент трения по 

программе LAYER-2 и сопротивление цилиндрического загрязнения и донного 

давления [7]. Это предполагает, что можно рассчитывать        как для ламинарного, 

так и для турбулентного слоя. 

 

 
 

 

На рис. 2c показана физическая пластина с различными размерами на осях Ox, 

Oy. Здесь также как и для рис. 2b можно использовать те же формулы, как и для рис. 

2b [7]. И условия для пластины те же самые. При том необходимо учитывать 

коэффициент сопротивления трения     , сопротивление цилиндра      , донное 

давление      . 

Рис. 2d отличен от рис. 2c только тем, что рассматривается затупленный клин, 

при этом сопротивление клина        
                         . 

 

Заключение 

1. Рассмотрены четыре подхода к использованию разных моделей при 

решении задач о сопротивлении пластин и затупленного клина. 

2. Предложена методика расчета сопротивления пластин и затупленного клина 

с помощью программ [7]. 



3. Приложение этих программ [7] позволило с повышенной точностью найти 

сопротивление этих пластин, включая все компоненты полного сопротивления. 
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