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ТРЕБОВАНИЯ К ШЕРОХОВАТОСТИ И ВОЛНИСТОСТИ 
ПОВЕРХНОСТИ СВОБОДНОЛЕТАЮЩЕЙ ДИНАМИЧЕСКИ 

ПОДОБНОЙ МОДЕЛИ САМОЛЕТА 
 
При изучении режимов полета натурного летательного аппарата 

(ЛА) на его свободнолетающей динамически подобной модели (СДПМ) 
осуществляют моделирование движения, которое рассматривают как 
процесс взаимодействия тела с атмосферным воздухом. Перенос 
результатов исследовательских полетов СДПМ на натурный ЛА 
возможен только в случае выполнения условий геометрического, 
кинематического и динамического (аэродинамического и в целом) 
подобия. СДПМ должна иметь такую же, как и натурный ЛА, форму, 
требуемые по подобию упруго-геометрические характеристики, массово-
инерционные параметры, подобные законы управления системы 
автоматического управления. В результате СДПМ будет вести себя в 
полете так же, как и натурный ЛА в соответствующих условиях [1]. 

Решаемые с помощью СДПМ задачи моделирования динамики по-
лета натурного ЛА определяются удовлетворением условий аэродина-
мического подобия в отношении критериев Фруда Fr ; Рейнольдса Re  и 
Маха M . На основании данных работ [2 - 4] и результатов исследований 
[1], использующих в качестве расчётной базы Стандартную атмосферу, 
установлено, что в общем случае должны удовлетворяться условия 

н мFr Fr ; мн ReRe  ; мн MM  .                            (1) 

Здесь и далее индекс “н ” определяет отношение критерия или по-
казателя к потоку, обтекающему натурный ЛА, а индекс “м ” – к потоку, 
обтекающему СДПМ. Эти же индексы определяют отношение к натур-
ному ЛА и СДПМ соответствующих параметров, характеристик и т.д. 

Критерии подобия, входящие в рассматриваемые условия, записа-
ны для невозмущенного потока и имеют следующий вид: 
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где V  – скорость набегающего потока; g  – ускорение силы тяжести;  
  – характерный линейный размер обтекаемого тела (например, сред-
няя аэродинамическая хорда крыла Ab  или длина фюзеляжа ф );  

  – коэффициент кинематической вязкости воздуха; a  – скорость звука 
в набегающем потоке. 
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Влияние критериев подобия в том или ином конкретном случае 
движения неодинаково, поэтому практически не возникает потребности 
в одновременном удовлетворении условий подобия в отношении крите-
риев Fr , Re  и M .  

В то же время для обеспечения динамического подобия в целом 
при моделировании режимов полёта натурного ЛА на СДПМ необходимо 
выполнение соотношения, которое в масштабном виде совпадает с за-
писью условия подобия воздушных потоков по критерию Fr . Это неиз-
бежно влечет за собой необходимость анализа только тех комбинаций 
критериев подобия, в которых присутствует критерий Fr  [1]. Поэтому 
кроме общего случая одновременного удовлетворения критериев Fr , 
Re  и M , а также варианта, в котором удовлетворяется только условие 
подобия по критерию Fr , необходимо рассматривать еще два варианта 
попарного удовлетворения критериев подобия: Fr  и Re , Fr  и M . 

Следует отметить, что параметры воздушных течений, характе-
ризующие обтекание любого из рассматриваемых объектов, зависят от 
отклонений размеров, формы и качества их поверхностей. В результате 
же выполнения технологических процессов изготовления деталей, 
агрегатной и общей сборки такие отклонения неизбежно возникают, что 
приводит к несовпадению реальных поверхностей с соответствующими 
теоретически заданными для натурного ЛА и потребными для СДПМ. 

Для целей данного исследования из всего многообразия 
параметров качества поверхности остановимся на рассмотрении лишь 
двух: шероховатости и волнистости. Конечно, для полноты картины 
следовало бы рассмотреть требования к зазорам, впадинам и уступам. 
Однако требования к ним, как правило, не выше требований к 
волнистости внешней поверхности ЛА. 

Шероховатость – зернистая неровность, создаваемая часто распо-
ложенными выступами либо острыми и неправильными, либо закруг-
ленными, а волнистость – неровность поверхности, создаваемая длин-
ными волнами. Оба вида неровности оказывают различное влияние на 
аэродинамическое сопротивление. 

Критерий Re  определяет состояние течения в пограничном слое и 
тем самым сопротивление трения и все аэродинамические характери-
стики обтекаемых тел. В этом слое под влиянием вязкости воздуха и 
шероховатости поверхности происходит резкое нарастание скорости 
воздуха по нормали к поверхности от нуля (частицы, прилипшие к по-
верхности, полностью заторможены) до местной скорости внешнего те-
чения. При малых численных значениях критерия Re  возникает лами-
нарный пограничный слой, в котором частицы воздуха движутся послой-
но. При определенном значении критерия Re  ламинарный пограничный 
слой становится неустойчивым и в некоторой точке профиля переходит в 
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турбулентное течение с бурным перемешиванием слоев. Это значение 
критерия Re  называют критическим числом Рейнольдса [5] 
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
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где крx  – расстояние от передней кромки профиля до точки перехода 

ламинарного течения к турбулентному, измеренное параллельно хорде 
профиля (или длина ламинарного участка пограничного слоя). 

Величина крRe  существенно зависит от шероховатости поверхно-

сти обтекаемого тела: чем меньше высота неровностей, тем больше 
значение крRe , тем протяженнее длина ламинарного участка погранич-

ного слоя и меньше сопротивление. 
Шероховатость поверхности оценивают по неровностям профиля 

(обычно поперечного), получаемого путем сечения реальной поверхно-
сти плоскостью в нормальном направлении. Для задания и количествен-
ной оценки шероховатости поверхности из всего многообразия парамет-
ров обычно используют лишь среднее арифметическое отклонение 
профиля aR  и высоту неровностей профиля по десяти точкам zR . Ба-

зой для отсчета отклонений профиля при расчете aR  и zR  является 

средняя линия профиля, которая имеет форму номинального профиля и 
проведена так, что в пределах базовой длины баз  среднее квадратич-

ное отклонение профиля до этой линии минимально.  
Согласно ОСТ 102507-84 шероховатость поверхностей крыла, опе-

рения и фюзеляжа самолета по зонам 0, 1, 2 после окончательной от-
делки в серийном производстве и после ремонта должна быть не более 

     z z zR R R ,  0 1 2 0 001 мм при базовой длине баз , 2 5 мм. 

Необходимо иметь в виду, что требования ОСТ 102507-84 и разработчи-
ка самолета не всегда совпадают. 

Шероховатость, пока она не превосходит критической высоты ше-
роховатости (которая меньше толщины пограничного слоя), вызывает в 
ускоренном ламинарном течении только слабые турбулентные возмуще-
ния, которые быстро затухают и не развиваются, так что течение остает-
ся ламинарным. 

На рис. 1 представлены графики прироста сопротивления xP  под 
влиянием шероховатости поверхности тела по отношению к сопротив-
лению xP  такого же аэродинамически гладкого тела в зависимости от 

относительной шероховатости поверхности 
k


 при различных численных 

значениях критерия Re  и вполне турбулентном течении в пограничном 
слое. Значения средней высоты шероховатости k  соответствуют опре-
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делению zR  при равномерной шероховатости поверхности без отдель-
ных больших выступов, создаваемых головками заклепок  или волнисто- 
стью поверхности [5]. 

Анализ графиков на рис. 1 показывает, что существует особая 
предельная величина шероховатости поверхности, ниже которой не 

наблюдается ее влияние на сопротивление, т.е. 0


x

x

P

P
. Поверхность, 

обладающую такой шероховатостью при турбулентном течении в погра-
ничном слое, считают аэродинамически гладкой. 

 

 
Рисунок 1 – Влияние шероховатости поверхности  

на аэродинамическое сопротивление при турбулентном течении 
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Если отложить абсциссы точек пересечения графиков на рис. 1 с 

прямой 0


x

x

P

P
 на новой диаграмме как ординаты, то получим график 

зависимости предельной относительной высоты выступов шероховатости 
поверхности профиля или тела в турбулентном течении от соответству-
ющих численных значений критерия Re . Аналогичный график можно 
построить и для ламинарного течения в пограничном слое. 

На рис. 2 как раз и показаны графики предельной шероховатости 
поверхности профиля или какого-нибудь другого тела, которая еще не 
оказывает влияния на аэродинамическое сопротивление в зависимости 
от численных значений критерия Re  для ламинарного и турбулентного 
течений в пограничном слое. 

 

 
Рисунок 2 – Предельная относительная высота выступов шероховатости 

поверхности профиля или тела 
прk

 
 
 


в ламинарном (1)  

и турбулентном (2) течениях в пограничном слое 
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Если высота шероховатости меньше или равна значениям, полу-

ченным из графиков рис. 2, то такая шероховатость не окажет влияния 
на сопротивление тела и его поверхность можно считать аэродинамиче-
ски гладкой. При ламинарном течении это значит, что точка перехода не 
передвинется вперед к передней кромке, т.е. не произойдет расширения 
турбулентной области высокого сопротивления за счет ламинарного те-
чения. 

Если шероховатость превысит предельное значение, определяе-
мое графиками рис. 2, то при турбулентном течении аэродинамическое 
сопротивление возрастет согласно графикам на рис. 1. При ламинарном 
течении произойдет смещение точки перехода, увеличится область тур-
булентного течения, а вместе с тем и сопротивление. Результирующее 
сопротивление в ламинарно-турбулентном течении, вызванное шерохо-
ватостью, зависит, в конце концов, от положения точки перехода на 
профиле, т.е. от ее относительного расстояния от передней кромки. 

Как указано выше, при моделировании динамики полета натурного 
ЛА на СДПМ необходимо, в частности, обеспечить выполнение условий 
геометрического подобия. В отношении шероховатости поверхности эти 
условия приобретают вид равенства относительных шероховатостей 
поверхностей натурного ЛА и СДПМ, т.е. 

 н м

н мk k


 
     или     н м

zн zмR R


 
, (5) 

где zнR , zмR  – высоты неровностей подобных профилей натурного ЛА и 

СДПМ по десяти точкам при температурах, соответствующих высотам 
аэродинамического подобия. 

Анализ графиков рис. 1 и 2 показывает, что в тех задачах модели-
рования динамики полета натурного ЛА на СДПМ, где необходимо удо-
влетворение условия мн ReRe  , соблюдение равенства (5) для до-

стижения 
ìx
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

 
 является строго обязательным. 

В остальных задачах моделирования динамики полета натурного 
ЛА на СДПМ достижение указанного равенства прироста сопротивления 

xP  под влиянием шероховатости поверхности тела по отношению к 

сопротивлению xP  такого же, но аэродинамически гладкого тела воз-

можно при различных численных значениях критерия Re  и относитель-

ной шероховатости поверхности 
k


. 
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В качестве примера, иллюстрирующего представленные положе-
ния, рассмотрим вопросы создания СДПМ самолета Су-27 для изучения 
устойчивости и управляемости этого самолета в широком диапазоне уг-
лов атаки на скоростях, близких к скоростям сваливания (рис. 3).  

Расчет основных параметров и летных характеристик СДПМ осу-
ществлен исходя из следующих данных о моделируемом самолете Су-27: 
размах крыла кр.н ,14 685 м, средняя аэродинамическая хорда крыла 

Анb , 4 6255 м, длина фюзеляжа ф.н ,19 525 м, центровка 

%,хТ 535 , масса нm  23200 кг (50% топлива), интересующие режи-
мы полета натурного ЛА находятся в пределах зоны автомодельности по 
критериям Re  и M  (поэтому для моделирования исследуемых явлений 
достаточно обеспечения подобия лишь по критерию Fr ), минимальная и 
максимальная моделируемые высоты полета натурного ЛА 

minнH  5500 м и max нH  6500 м, скорости сваливания на этих высо-

тах  с.н minн
м

V H ,
с

 78 4  и  с.н max н
м

V H ,
с

 86 5 , шероховатости 

поверхностей  крыла, оперения  и  фюзеляжа по зонам 0, 1, 2 на этих 
высотах и скоростях полета не более  zнR ,0 0 001 мм, 

 zнR ,1 0 0016 мм и  zнR ,2 0 0016 мм. 
 

 

Рисунок 3 – СДПМ самолета Су-27 на наземной пусковой установке 
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В соответствии со Стандартной атмосферой коэффициенты кине-

матической вязкости воздуха  н minн
м

H ,
с

  
2

52 3107 10  и 

 н max н
м

H ,
с

  
2

52 5278 10 . Считая, что в зависимости 



V

Re  

характерный линейный размер Анb  для потоков, обтекающих натур-

ный ЛА со скоростями  с.н minнV H  и  с.н max нV H , получаем диапазон 

значений критерия нRe  от   н minн с.н minнRe H ,V H ,  615 69 10  до 

  н max н с.н max нRe H ,V H ,  615 83 10 . 

Относительные шероховатости поверхностей натурного ЛА по зо-

нам 0, 1, 2 имеют значения:     
н Ан

zн
н zн

b
R ,

k R
   40 462 6 10

0


, 

    
н Ан

zн
н zн

b
R ,

k R
   41 289 1 10

1


,     

н Ан
zн

н zн

b
R ,

k R
   42 289 1 10

2


. 

Судя по графикам рис. 1, в рассматриваемом диапазоне значений 
критерия нRe  поверхность с такими значениями относительной шеро-

ховатости не оказывает влияния на сопротивление натурного ЛА, т.е. 
является аэродинамически гладкой. Это означает, что поверхность 
СДПМ на подобных режимах полета также должна быть аэродинамиче-
ски гладкой. 

Для изучения устойчивости и управляемости самолета Су-27 в ши-
роком диапазоне углов атаки на скоростях, близких к скоростям свали-
вания, в Научно-исследовательском институте проблем физического 
моделирования режимов полета самолетов определен и физически ре-
ализован оптимальный облик СДПМ с масштабами линейных размеров 

н

м

k ,  5 5



 и плотностей воздуха н

м

k ,


 


0 559. Потребные для 

моделирования минимальная и максимальная высоты полета СДПМ 

minмH  570 м и max нH 1650 м, скорости сваливания на этих высо-

тах  с.м minм
м

V H ,
с

 33 43  и  с.м maxм
м

V H ,
с

 36 88  [6]. 

Для указанных высот и скоростей  м minм
м

H ,
с

  
2

51 5273 10  и 

 м maxм
м

H ,
с

  
2

51 6665 10 , а диапазон значений мRe  (при 
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Ан
м Ам

b
b , м

k
   0 841


 ) от   м minм с.м minмRe H ,V H ,  61 84 10  

до   м maxм с.м maxмRe H ,V H ,  61 86 10 . 

Использовав графики рис. 2 для диапазона значений мRe  при ла-
минарном течении в пограничном слое, получим предельную относи-
тельную высоту выступов шероховатости поверхности в диапазоне 

  4103121 ,..., . В случае турбулентного течения в пограничном слое 
предельная относительная высота выступов шероховатости поверхности 

составляет   4100291 ,..., . Таким образом, предельная высота выступов 
шероховатости поверхности СДПМ в ламинарном слое 

 
Ам

м
b

k , ... ,
, ... ,

 
 4

0 065 0 07
1 2 1 3 10

мм, а в турбулентном слое – 

 
Ам

м
b

k , ... ,
, ... ,

 
 4

0 042 0 044
1 9 2 0 10

мм. Если высота выступов шеро-

ховатости меньше полученных значений, то поверхность будет аэроди-
намически гладкой и шероховатость не окажет значительного влияния 
на сопротивление.  

При выполнении условий геометрического подобия следовало бы 
выдерживать несколько иные значения шероховатостей поверхностей 

СДПМ:    zн
zм

R
R ,

k
 

0
0 0 00019


мм,    zн

zм
R

R ,
k

 
1

1 0 00029


мм 

и    zн
zм

R
R ,

k
 

2
2 0 00029


мм.  

Для достижения определенного класса шероховатости поверхно-
сти (обусловленного параметрами шероховатости) используют различ-
ные виды обработки [7]. 

Сравнение полученных результатов расчетов между собой, а также 
с данными о шероховатости, достигаемыми при обработке, показывает, 
что строгие условия геометрического подобия в отношении шероховато-
стей поверхностей СДПМ являются, как правило, более жесткими, не 
всегда обязательными и труднее реализуемыми в производстве. 

Теперь обратим внимание на волнистость поверхности, которая, 
как и шероховатость, оказывает влияние на аэродинамические и летные 
характеристики ЛА.  

Волнистость обшивки может явиться следствием несовершенной 
технологии, недостаточной жёсткости обшивки и подкрепляющей сило-
вой конструкции, превышения нагрузки в эксплуатации над допустимой 
(возможен и планируемый прогиб обшивки под нагрузкой), а также изме-
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нения физико-механических свойств материалов обшивки и подкрепля-
ющей силовой конструкции под нагрузкой при нагреве. В результате 
охлаждения конструкции ЛА волнистость может уменьшаться. 

Оценивают волнистость высотой поверхностной волны R  (изме-
ренной по нормали к поверхности), шагом волнистости (длиной волны) 

S  и отношением 
S

R
R  . Согласно ОСТ 102507-84 волнистость поверх-

ностей крыла, оперения и фюзеляжа самолета по зонам 0, 1, 2 после 
окончательной отделки в серийном производстве и после ремонта 
должна быть не более следующих значений:  R ,0 0 5 мм, 

 R ,1 1 0 мм,  R ,2 1 5мм,   00100 ,R  ,   00201 ,R  , 

  00302 ,R   (следовательно, при шаге волнистости S  500 мм) [7, 8]. 
Используя понятие геометрического подобия (распространяемое и 

на волнистость поверхностей натурного ЛА и его СДПМ на высотах 
аэродинамического подобия), будем иметь 

 k
R

R

R

R

мм

нн

м

н 







0

0 , (6) 

где 00 мн R,R  – высоты неровностей от сходственных номинальных по-

верхностей натурного ЛА и СДПМ в условиях их изготовления;  

н , м  – прогибы обшивок сходственных поверхностей натурного ЛА и 

СДПМ в условиях полета. 
После преобразований (6) получим формулу 

 м
нн

м k

R
R 









0
0  (7) 

для расчёта потребных значений высот неровностей от номинальной 
поверхности СДПМ, которые необходимо реализовать в модельном 
производстве. 

При определенных упрощающих условиях, связанных с возможно-
стью пренебрежения прогибами обшивок сходственных поверхностей 
натурного ЛА и СДПМ в условиях полета, можно считать 

 н н
м м

R R
R R

k k
  0

0
 

. (8) 

Как и в случае моделирования шероховатости поверхности натур-
ного ЛА на СДПМ, в отношении волнистости возникает аналогичный во-
прос об обязательности строгого удовлетворения условий геометриче-
ского подобия в виде соотношения (6). 

Следует отметить, что весьма малые поверхностные волны конту-
ра профиля могут вызвать местные изменения градиента давления и 
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привести к преждевременному переходу ламинарного течения в турбу-
лентное или оказать влияние на положение точки перехода ламинарного 
течения к турбулентному.  

На рис. 4 представлены графики зависимости предельной высоты 
волнистости поверхности крыла, которая еще не оказывает влияния на 
положение точки перехода ламинарного течения к турбулентному от 
численных значений критерия лRe  ламинарного пограничного слоя, т.е. 

не повышает сопротивление.  
Графики на рис. 4 соответствуют уравнению [5] 

 л

л

R

S S Re
 


6

3
9 10


, (9) 

где л  – расстояние от передней кромки профиля до точки перехода 

ламинарного течения к турбулентному на совершенно гладкой номи-
нальной поверхности без волн, измеренное параллельно хорде профи-

ля; л
лRe







 – критерий Рейнольдса ламинарного пограничного слоя; 

  – местная скорость воздуха на гребне волны, определяемая формой 
профиля и положением волны на профиле (в первом приближении при-
нимают V,11 ). 

Так как при создании самолетов стремятся к минимизации сопро-
тивления, то уравнение (9) или соответствующие ему графики рис. 4 
можно использовать для определения предельной высоты поверхност-
ных волн, выпуклостей, углублений и т.п. в ламинарном пограничном 
слое при аэродинамически гладкой поверхности. Следует отметить, что 
положенные в основу ОСТ 102507-84 значения волнистости поверхно-
стей крыла, оперения и фюзеляжа самолета не противоречат значениям 
предельных высот волнистости, полученных из указанных уравнения 
или графиков. 

Используя уравнение (9) для решения задач моделирования дина-
мики полета натурного ЛА на СДПМ, можно получить зависимость отно-
сительных волнистостей сходственных поверхностей 

 л.м л.нн
м н

л.н м л.м

ReS
R R

S Re

 
    

 

3



, (10) 

а после ее преобразования и зависимость высот поверхностных волн 

 л.м л.нм
м н

л.н н л.м

ReS
R R

S Re

 
    

 

3



. (11) 
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Рисунок 4 – Предельная высота волнистости поверхности крыла 

при ламинарном течении в пограничном слое 
 
В случае удовлетворения условий геометрического подобия в от-

ношении л  и S  (т.е. л.н н

л.м м

S
k

S
  




) зависимости (10) и (11) приобре-

тают вид 
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R R
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,    л.нн
м

л.м

ReR
R

k Re

 
  

 

3
2


.      (12) 
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Согласно зависимостям, определяющим Re  и лRe , нетрудно по-

лучить, что при аэродинамическом подобии обтеканий натурного ЛА и 
СДПМ  

 л.нн м

м л.м н

ReRe
k

Re Re


 



3
2


. (13) 

В тех задачах моделирования динамики полета натурного ЛА на 
СДПМ, где необходимо удовлетворение условия мн ReRe   (и, следо-

вательно, л.н л.мRe Re ), 

 м нR R ,    н
м

R
R

k



,    н

м
S

S
k




. (14) 

В соответствии с (12) и (13) для решения остальных задач модели-
рования динамики полета натурного ЛА на СДПМ следует реализовы-
вать следующие зависимости: 

 м
м н

н

R R k
 

   

3
9

2
4


,    м
м н

н
R R k

 
   

3
5

2
4


,    н
м

S
S

k



. (15) 

В рассматриваемом примере создания СДПМ самолета Су-27 

55,k  , м

н

,





0 66  и нет необходимости удовлетворения условия 

мн ReRe  . Поэтому для указанной СДПМ предельные высоты волни-

стости поверхностных волн, выпуклостей и углублений м нR , R 24 84 , 

м нR , R 4 516  при м нS , S 0 1818 . Полученные предельные значения 

волнистости поверхности СДПМ больше, чем аналогичные значения 
волнистости натурного ЛА, но реализуемы в модельном производстве. 

В заключение следует отметить, что достижение потребных 
значений параметров формы и качества поверхности СДПМ в большей 
мере зависит от уровня технологии производства.  

Применяемые же в Научно-исследовательском институте проблем 
физического моделирования режимов полета самолетов метод 
вакуумного формования обшивок и эталонно-шаблонный метод 
обеспечения взаимозаменяемости и увязки технологической оснастки 
позволяют успешно решить указанную проблему. Это не исключает 
аэродинамических продувок как трубных моделей (а, возможно, и 
эталона поверхности модели), так и самой СДПМ после изготовления. 
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