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Приведені результати розрахунків аеродинамічного нагріву та локального коефіцієнту тертя 
на поверхні головної частини надзвукового літального апарата. На підставі проведених досліджень 
та розрахунків робиться висновок про доцільність використання теорії турбулентних плям Емон-
са при розрахунках аеродинамічного нагріву і опору тертя в зоні ламінарно-турбулентного перехо-
ду, а при наявності турбулентного режиму обтікання - асимптотичної теорії турбулентного при-
кордонного шару С. С. Кутателадзе і А. І. Леонтьєва, що враховує ефекти стисливості та неізо-
термічності в прикордонному шарі.  
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перемежаємості, асимптотична теорія турбулентного прикордонного шару, температура стін-
ки, граничні числа Рейнольдса.  

Постановка проблеми в загальному ви-
гляді. 

Процеси конвективного теплообміну над-
звичайно широко розповсюджені в техніці. Най-
більш складним з точки зору технічних застосу-
вань випадком конвективного теплообміну є кон-
вективна тепловіддача, що уявляє теплообмін 
між потоком середовища і поверхнею контактую-
чого з ним тіла. В зв’язку зі значною поширеністю 
тепловіддачі, необхідна розробка досконалих 
методів розрахунку цього виду теплообміну. Про-
блема конвективної тепловіддачі безпосередньо 
пов’язана з проблемою тертя в пристінному при-
кордонному шарі. Прикладами об’єктів для роз-
рахунку тепловіддачі і тертя є різного роду енер-
гетичне обладнання (трубчасті та пластинчаті 
теплообмінники, рекуператори), магістральні 
газопроводи, проточні частини компресорів, хо-
лодильне устаткування, лопатки газових турбін, 
поверхні літальних апаратів і т ін. Основною і 
найбільш трудомісткою проблемою в розрахунках 
процесів тепловіддачі і тертя є знаходження їх 
коефіцієнтів.  

Аналіз останніх досліджень та публіка-
цій. 

Сучасні методи, описуючі процеси конвек-
тивної тепловіддачі і пристінного тертя, базують-
ся на теоретичних та експериментальних дослі-
дженях прикордонного шару и дозволяють отри-
мати рішення для деяких простих випадків. В 
більшості літературних джерел, присвячених 
тепловіддачі і тертю, наводяться залежності, які 
дозволяють проводити розрахунки коефіцієнтів 
тепловіддачі та тертя для випадків суто ламінар-
ної чи турбулентної пристінної течії. В той же час, 
значна кількість існуючих публікацій 
[1,2,5,7,8,9,10,12] вказує на необхідність розробки 
методів розрахунку пристінного тертя і тепловід-
дачі за умови існуванні на обтічній поверхні ламі-
нарно-турбулентного переходу. Повязано це с 
тим, що зона переходу від моменту втрати стій-
кості ламінарним прикордонним шаром і до пов-
ністю сформованого турбулентного прикордонно-
го шару займає значну частину обтічної поверхні і 

точність розрахунків на цій частині поверхні суии-
єво впливає на загальний результат. 

Мета статті. 
Метою даної статті є аналіз можливостей 

практичного застосування таких сучасних теорій 
як теорія турбулентних плям Емонса та асимпто-
тичної теорії пристінного турбулентного шару С. 
С. Кутателадзе і А. І. Леонтьєва, ефективність 
яких перевірена льотними експериментами [1], 
для розрахунку коефіцієнтів тертя і тепловіддачі 
перехідного та турбулентного прикордонних ша-
рів при обчисленні аеродинамічного нагріву на 
обтічних поверхнях за умови швидкостей обті-
кання, що відповідають числам Маха М 2,0   та 
близьких до них. Для цього ставиться задача 
обчислити у якості прикладу коефіцієнт тертя та 
аеродинамічний нагрів на поверхні головної час-
тини надзвукового літального апарата, викорис-
товуючи зазначені теорій та дані по числах Рей-
нольдса початку ламінарно-турбулентного пере-
ходу, отримані в результаті льотних експеримен-
тів.  

Викладення основного матеріалу. 
Як відомо, аеродинамічний опір тертя в пе-

ршу чергу залежить від режиму течії в прикор-
донному шарі: ламінарного, перехідного або ж 
розвинутого турбулентного. У першому набли-
женні опір тертя тіл обертання розраховують як 
для пластини при відомих числах Маха M та Рей-
нольдса Re. Для його розрахунку необхідно, 
перш за все, знати місце початку зони переходу 
від ламінарної форми течії до турбулентної в 
прикордонному шарі на тілі. По-друге, необхідні 
залежності, за якими проводяться розрахунки 
локального коефіцієнту тертя fC  при різних ре-
жимах течії в прикордонному шарі. 

Для визначення локального коефіцієнту тертя 
в точці на обтічній поверхні тіла у випадку турбу-
лентного прикордонного шару можна застосувати 
асимптотичну теорію пристінної турбулентності, 
розроблену С. С. Кутателадзе та А. І. Леонтьєвим 
[3]. Теорія справедлива як при числах Рейнольд-
са Re , так і при їх довільно великих кінцевих 
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значеннях. Заснований на цій теорії відомий ме-
тод розрахунку тепловіддачі та тертя Кутатела-
дзе-Леонтьєва продемонстровував свою ефекти-
вність при вирішенні складних задач теплообміну 
і турбулентного тертя як в умовах внутрішнього 
обтікання (сопла, теплообмінники та ін.), так і при 
вирішенні задач аеродинаміки. Важливою пере-
вагою методу є його економічність та в певній 
мірі універсальність, що визначається можливіс-
тю роздільного врахування впливу на теплообмін 
та тертя стискаємості, неізотермічності і подовж-
нього градієнту тиску при розрахунках тепловід-
дачи та тертя в прикордонному турбулентному 
шарі. 

У відповідності з [3] локальний коефіцієнт 
тертя для стискаємого турбулентного прикордон-
ного шару може бути розрахований за залежніс-
тю: 
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/20fC  – локальний коефіцієнт тертя для турбуле-
нтного прикордонного шару нестискаємої рідини 
на плоскій пластинці при тому ж самому xRe ; w  

, e  – коефіцієнти динамічної в’язкості відповідно 
при температурі стінки та температурі потоку на 
зовнішній границі прикордонного шару; eå u, – 
густина та швидкість потоку на зовнішній границі 
прикордонного шару; eRe – число Рейнольдса на 

зовнішній границі прикордонного шару; M  і t  
– відносні закони опору тертя, що враховують 
відповідно стисливість та неізотермічність в при-
кордонному шарі [3]. 
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eM – число Маха на зовнішній границі при-
кордонного шару; eT –температура на зовнішній 
границі прикордонного шару; wT  – температура 
стінки; reT – температура відновлення, розрахо-

вана по параметрам eT  та eM на зовнішній гра-

ниці турбулентного прикордонного шару; Tr – 
коефіцієнт відновлення температури для турбу-

лентного прикордонного шару, Pr – число Пран-
дтля; k – показник адіабати. 
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Для визначення локального коефіцієнту тертя 
в точці на поверхні тіла обертання у випадку сти-
скаємого ламінарного прикордонного шару мож-
на скористатися залежностями, наданими в [4] 
для подовжнього обтікання плоскої пластинки: 
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де *,  – параметри, що враховують неі-
зотермічність обтікання плоскої пластинки ламі-
нарним прикордонним шаром; ew TT / – темпе-

ратурний фактор, ere TT /*   – кінетичний тем-
пературний фактор; /20fC  – локальний коефіці-
єнт тертя для ламінарного прикордонного шару 
нестискаємої рідини на плоскій пластинці при 
тому ж самому xRe , що може бути розрахова-
ний, наприклад, за формулою Блазіуса [11]  
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Температура відновлення reT , розрахована 
по параметрам eT  та eM на зовнішній границі 
ламінарного прикордонного шару 
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Для коректного розрахунку опору тертя та 
теплообміну льотних об’єктів необхідно мати 
надійні дані про значення чисел Рейнольдса на 
початку області переходу та про іі довжину. По 
даним [9,16] довжина області переходу може 
бути співставлена з довжиною ламінарної ділян-
ки. В зв’язку з цим важливим є питання про мо-
делювання турбулентності в перехідному прико-
рдонному шарі [1,9].  

Ретельні експериментальні дослідження 
переходу від ламінарної течії в прикордонному 
шарі до розвинутої турбулентної показали, що 
після досягнення критичного числа Рейнольдса, 
що визначає втрату стійкості ламінарного прико-
рдонного шару, течія носить переміжний харак-
тер, тобто часом являється ламінарною, а часом 
– турбулентною [1,2,5,7,8,9,10,12]. 

Для опису перехідного прикордонного шару 
найбільший розвиток і застосування отримала 
модель турбулентних плям Емонса [1,2,5,7,8,12]. 
По Емонсу область переходу характеризується 
виникненням турбулентних плям, що не взаємо-
діють між собою, переміщуються по потоку і, ро-
зширюючись при русі по потоку, зливаються, 
утворюючи турбулентний прикордонний шар. 

Переміщення турбулентних плям відносно 
обтічної поверхні утворює чередування ламінар-
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ної і турбулентної течії в зоні переходу. Фізичний 
характер такої переміжної течії можна описати за 
допомогою коефіцієнта перемежаємості   [18], 
що вказує, яку долю деякого часу в певному місці 
поверхні існує турбулентна течія. Таким чином, 
при 1  течія весь час турбулентна, а при 

0  вона ламінарна. В [8] на підставі теорії 
турбулентних плям Емонса та встановленого 
зв’язку між швидкістю утворення плям і числом 
Рейнольдса на початку зони переходу, отримано 
вираз для коефіцієнту перемежаємості, який 
справедливий при обтіканні теплоізольованої 
поверхні: 
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де   1G швидкість утворення турбулентних 
плям;   íX - подовжня координата точки початку 
переходу в прикордонному шарі; X  подовжня 
координата точок шару в зоні переходу; eu
швидкість потоку на зовнішній границі прикор-
донного шару. Вираз для 1G в [8] надається у 
вигляді: 
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В такому разі виразу (7) може бути надано 
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де 
 x ,Re e

 – місцеве число Рейнольдса, 

trRe  число Рейнольдса на початку зони пере-
ходу, ååå Ì,,   щільність, в’язкість та число 
Маха на зовнішній границі прикордонного шару.  

Так як швидкість утворення плям 1  G  і кое-
фіцієнт перемежаємості   зв’язані з числом 
Рейнольдса на початку зони переходу, то потріб-
ні достовірні дані для цієї величини.  

Незважаючи на велику кількість теоретич-
них досліджень, в теперішній час не існує визна-
ної завершеною теорії ламінарно-турбулентного 
переходу. Складнощі теоретичного рішення про-
блеми переходу частково розв’язуються за допо-
могою проведення досліджень в аеродинамічних 
трубах. Але, незважаючи на те, що техніка про-
ведення експериментів в аеродинамічних трубах 
продовжує вдосконалюватися, їм притаманний 
ряд обмежень. В сучасних над-і гіперзвукових 
аеродинамічних трубах одночасно не моделю-
ються числа Рейнольдса, Маха, температурний 
фактор, існує акустичне поле [6,13,14,15]. Це 
призводить до суттєвої різниці між результатами 
випробувань моделей в аеродинамічних трубах і 
даними льотних експериментів. Так, наприклад, 
порівняння чисел Рейнольдса переходу в стиска-
ємих прикордонних шарах, отриманих на конусах 
в льотних умовах і в аеродинамічних трубах [17], 
показало, що льотні значення чисел Рейнольдса 
переходу перевершують трубні в декілька разів. 
Таким чином, практичне значення набуває інфо-
рмація про явище переходу в натурних умовах. 
Необхідність такої інформації підтверджуеться 
висновками про постановку окремих льотних 
досліджень явища переходу, наприклад, в робо-
тах [5,17,19,20]. 

Надзвичайно важливою задачею при роз-

рахунках опору тертя є врахування аеродинаміч-
ного нагрівання обтічної поверхні в результаті 
конвективної тепловіддачи, що здійснюється між 
твердою стінкою та омиваючим повітрям. Це на-
грівання враховується характерними температу-
рами wT  та reT , що входять до залежностей 
тертя та тепловіддачи в прикордоннму шарі. Пи-
томий тепловий потік такой тепловіддачи від ра-
зогрітого газу до стінки в практичних розрахунках 
зазвичай виражають за допомогою формули 
Ньютона 

 ww TTq    

Тут T – характерна температура потоку, 
обтікаючого поверхню; wT – температура стінки; 
  [Вт/(м2 . град)] – коефіцієнт тепловіддачи, що 
чисельно дорівнює кількості тепла, яке сприймає 
(чи віддає) ділянка поверхні стінки одиничної 
площі в одиницю часу при різниці температур між 
стінкою і газом в один градус. 

У випадку дозвукової течії в прикордонному 
шарі температура eTT  , тому формулу Нью-
тона для дозвукових течій представляють у ви-
гляді [4] 

  wåw TTq      (9) 
Для надзвукових і гіперзвукових течій фор-

мула Ньютона набуває вигляду [4] 
  wårw TTq  ,    (10) 

Для характеристики тепловіддачи замість 
размірного коефіцієнта тепловіддачи зручно ви-
користовувати безрозмірні критерії. Серед цих 
критеріїв – число Стантона  

 
 werepee

w

epee TTcu
q

cu 





,,,

St


   (11) 

В такому разі: 
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 epe cu ,eSt    (12) 
Внаслідок схожісті між процесами переносу 

тепла і імпульсу, існує простий зв'язок між числом 
Стантона St  і локальним коефіцієнтом тертя fC
/2 у вигляді анології Рейнольдса [3,11,21] 

 3
2

f Pr
2

CSt


    (13) 

Число Стантона, що визначає тепловіддачу 
в стискаємому турбулентному прикордонному 
шарі до поверхні обтічного тіла, у відповідності з 
[3,4,21] можна обчислити за такими залежностя-
ми: 

 
2,0

8,0
t0Ò )(St 












e

w
ÌSt



  ,   (14) 

де 3
2

0,2-
x0 PrRe0288,0



St  , 

e

ee Xu


 
xRe , 

M  і t  – параметри, що враховують 
стискаємість в прикордонному шарі, неізотерміч-
ність процесу тепловіддачи та існуючий градієнт 
тиску і визначаються залежностями (2). 

В такому разі, коефіцієнт тепловіддачи для 
стискаємого турбулентного прикордонного шару 
у відповідності з (12) 

 e,eÒSt peÒ cu    (15) 
Алгоритм розрахунку коефіцієнту тепловід-

дачи для ламінарного стискаємого прикордонно-
го шару визначається залежностями, наданими, 
наприклад, в [4,20]:  

3
2

x
ë

PrRe
332,0St ë

 , epeë cu ,eëSt    

 (16) 

де 
e

ee Xu


 
xRe  , 08,0*22,0    л  , 

ew TT /  , ere TT /*   , 












 2

2
11 eëere MrTT   , Prër  .  

Рівняння балансу тепла для тонкої стінки має 
вигляд 

 

    rad
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 (17) 
де www c  ,,  щільність, теплоємність та 

товщина стінки;  коефіцієнт тепловіддачи при 
зовнішньому ламінарному або турбулентному 
обтіканні, 1 коефіцієнт тепловіддачи в умовах 
теплової гравітаційної конвекції в бортовому від-
сіку; âíww TT ,,  відповідно температура зовнішньої 

і внутрішньої поверхні стінки; ïîâ
âíT  температура 

повітря всередині бортового відсіку, er,T  тем-
пература відновлення, обчислена по параметрах 
на зовнішній границі прикордонного шару. 

В зоні ламінарно-турбулентного переходу 
температура поверхні стінки літального апарата 
може розраховуватися з урахуванням коефіцієн-
ту перемежаємості. В такому разі рівняння бала-
нсу тепла для тонкой стінки записується у вигляді 
[1,12] 

 
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w ])1([
d

dT 






  (18) 

де 1  – коефіцієнт тепловіддачи механіз-
мом теплової гравітаційної конвекції від внутріш-
ньої поверхні стінки; rad

wq – щільність теплового 
потоку випромінювання в оточуюче середовище.  

На рис.1 надаються розрахункові дані про 
зміну чисел Рейнольдса в п’яти точках по довжині 
надзвукових літального апарату типу «земля-
земля».  

Порівняння наведених даних по числах 
Рейнольдса з результатами льотних випробу-
вань, наведених в [1,17,20] свідчить про те, що на 
поверхні взятого за приклад літального апарата 
відбувається ламінарно-турбулентний перехід. 
Цей перехід достатньо розвинутий в часі і в різ-
них точках поверхні відбувається в різний час. 
Розраховувати опір тертя льотного об’єкта при 
таких умовах слід за допомогою методів, що вра-
ховують ламінарно-турбулентний перехід. В 
зв’язку з цим актуальним є застосування теорії 
турбулентних плям Емонса, перевіреної льотним 
експериментом [2,12]. Послідовність дій перед-
бачає у разі досягнення в точці обтічної поверхні 
чисел Рейнольдса ламінарно-турбулентного пе-
реходу trRe , проводити розрахунок локального 
коефіцієнту тертя за залежністю 

  
2

)1(
22

C fтf CC fл  , (19) 

де 2/C fл – локальний коефіцієнт тертя для 
ламінарного пограничного шару, 2/Cfтт – локаль-
ний коефіцієнт тертя для турбулентного пограни-
чного шару,   – коефіцієнт перемежаємості. 

Коефіцієнт тертя /2Cfт  визначається по 
теорії Кутателадзе–Леонтьєва і залежностей 
(1)(3). Для коефіцієнту тертя 2/Cfл  слід викори-
стовувати залежності (4)(6). Коефіцієнт переме-
жаємості   обчислюється з використання залеж-
ностей (7)(8). При цьому температуру обтічної 
стінки можна визначити шляхом чисельного інте-
грування диференційного рівняння (18).  
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Рис. 1. Зміна числа Рейнольдса exRe з часом по 

довжині літального апарата: Re02 — в точці 20% 
довжини ; Re04 — в точці 40% довжини ;  

Re06  – в точці 60% довжини;  
Re08 — в точці 80% довжини; 

 Re1 — в точці 100% довжини. 
 

Порівняння наведених даних по числах 
Рейнольдса з результатами льотних випробу-
вань, наведених в [1,17,20] свідчить про те, що на 
поверхні взятого за приклад літального апарата 
відбувається ламінарно-турбулентний перехід. 
Цей перехід достатньо розвинутий в часі і в різ-
них точках поверхні відбувається в різний час. 
Розраховувати опір тертя льотного об’єкта при 
таких умовах слід за допомогою методів, що вра-

ховують ламінарно-турбулентний перехід. В 
зв’язку з цим актуальним є застосування теорії 
турбулентних плям Емонса, перевіреної льотним 
експериментом [2,12]. Послідовність дій перед-
бачає у разі досягнення в точці обтічної поверхні 
чисел Рейнольдса ламінарно-турбулентного пе-
реходу trRe , проводити розрахунок локального 
коефіцієнту тертя за залежністю 

  
2

)1(
22

C fтf CC fл  ,   (19) 

де 2/C fл – локальний коефіцієнт тертя для 
ламінарного пограничного шару, 2/Cfтт – локаль-
ний коефіцієнт тертя для турбулентного пограни-
чного шару,   – коефіцієнт перемежаємості. 

Коефіцієнт тертя /2Cfт  визначається по 
теорії Кутателадзе–Леонтьєва і залежностей 
(1)(3). Для коефіцієнту тертя 2/Cfл  слід викори-
стовувати залежності (4)(6). Коефіцієнт переме-
жаємості   обчислюється з використання залеж-
ностей (7)(8). При цьому температуру обтічної 
стінки можна визначити шляхом чисельного інте-
грування диференційного рівняння (18).  

Якщо брати до уваги, що по розрахунковим 
даним [1,2,12] сумарний вплив теплового випро-
мінювання та теплової гравітаційної конвекції на 
температуру стінки не перевершує 1,5 – 2%, то 
рівняння (18) можливо використовувати у вигляді 
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  (20) 

де ë визначається залежностями (16), а 

Ò – залежностями (14) – (15).  
У відповідності з поставленою задачею бу-

ли проведені розрахунки аеродинамічного нагріву 
та опору тертя на головній частині літального 
апарату під час польоту по траєкторії. Для цього 
була використана система диференційних рів-
нянь руху реактивного некерованого літального 
апарату по траєкторії разом з диференційним 
рівнянням балансу тепла (21) а також дані по 
критичному значенню числа Рейнольдса перехо-
ду з роботи [1]. Система залучених нелінійних 
диференційних рівнянь розв’язувалась чисельно 
методом Рунге-Кутта.  

Розрахунки температури стінки снаряда та 
коефіцієнту тертя дали результати, близькі до 
результатів, що отримані під час льотних експе-
риментів на комплексі «Облако» при числах Маха 

0,2M 
 [1,2]. Зокрема, на рис.2 приведені роз-

рахункові залежності від часу числа Рейнольдса, 
коефіцієнта перемежаємості та температури стін-
ки літального апарата для точки т. 1 – Х = 0,25 м 
(рис.2); δw = 4 мм; матеріал стінки – сталь 
1Х18Н9Т. На рис.3 надаються розрахункові за-
лежності для числа Стантона та коефіцієнту тер-
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тя в тій самій точці.  
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Рис. 2. Результати розрахунків аеродинамічного 
нагріву поверхні надзвукового літального апарата в 

залежності від часу польоту в т. 1 – Х = 0,25 м; 
δw = 4 мм; матеріал 1Х18Н9Т:а) місцеве число 

Рейнольдса; б) зміна коефіцієнту перемежаємості по 
траєкторії польоту; в) зміна коефіцієнту 

перемежаємості в зоні ламінарно-турбулентного 
переходу при .8 ñ ; г) температура стінки літального 

апарата. 
З графіка залежності температури стінки 

від часу видно, що температура за час польоту 
збільшується приблизно на 015T  . Близьке до 
цього зростання температури стінки з того самого 
матеріалу зафіксовано і на комплексі «Облако» . 
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Рис.3. Розрахункова залежність від часу польоту по 
траєкторії для числа Стантона та локального коефіціє-
нту тертя в т. 1 – Х = 0,25 м надзвукового літального 
апарату; δw = 4 мм; матеріал стінки – сталь 1Х18Н9Т. 

 
Отримані в даній роботі результати свід-

чать про можливість застосування теорії турбу-
лентних плям Емонса при розрахунках теплооб-
міну та тертя на обтічних поверхнях за наявності 
в пристінному прикордонному шарі ламінарно-
турбулентного переходу, ефекту стисловості і 
неізотермічності. Базою для розрахунків є льотні 
дані по ламінарно-турбулентному переходу на 
аерофізичному комплексі «Облако» [1,2,12], пе-
ревірка для цього об’єкту теорії турбулентних 
плям Емонса, перевірка теорії для ламінарного 
прикордонного шару і теорії турбулентного при-
кордонного шару на ракеті «Вікінг-10» [20] . 

Висновки. 
1. Шляхом аналізу значень розрахункових 

температур обтічної поверхні поверхні літального 
апарата в умовах аеродинамічного нагріву і тер-
тя, підтверджена ефективність теорії турбулент-
них плям Емонса та асимптотичної теорії прис-
тінної турбулентності Кутателадзе-Леонтьєва.  

2. Як підтверджено розрахунками аероди-
намічного нагріву поверхні надзвукового літаль-
ного апарата на траєкторії його польоту при ная-
вності металевої стінки 4-1  мм, для розра-
хунку температури стінки можливо використову-
вати модель тонкої стінки, що описується одним 
диференційним рівнянням балансу тепла на сті-
нці при значенні критерія Біо -210Bi  . 

3. Розрахунок локальних величин аероди-
намічного коефіцієнту тертя та коефіцієнту теп-
ловіддачи в умовах ламінарно-турбулентного 
переходу на обтічних поверхнях при швидкостях 
потоку, що відповідають 0,2Ì 

 та близьких до 
них, можливо проводити з використанням теорії 
турбулентних плям Емонса, а після настання 
турбулентного режиму обтікання важливим є 
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використання асимптотичної теорії пристінного 
турбулентного шару Кутателадзе-Леонтьєва з 

застосуванням для цього граничних значень чи-
сел Рейнольдса переходу. 
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Шийко А.Н. РАСЧЕТ АЭРОДИНАМИЧЕСКОГО СОПРОТИВЛЕНИЯ ТРЕНИЯ И ТЕПЛООБМЕ-

НА ПРИ НАЛИЧИИ В ПРИСТЕНОЧНОМ ПОГРАНИЧНОМ СЛОЕ ЛАМИНАРНО - ТУРБУЛЕНТНОГО 
ПЕРЕХОДА 

Приведены результаты расчетов аэродинамического нагрева и локального коэффициента 
трения на поверхности головной части реактивного летательного апарата. На основании про-
веденных летных исследований и расчетов делается вывод о целесообразности использования 
теории турбулентных пятен Эммонса при расчетах аэродинамического нагрева и сопротивления 
трения в зоне ламинарно–турбулентного перехода. При наличии турбулентного режима обтека-
ния используется асимптотическая теория турбулентного пограничного слоя С. С. Кутателадзе 
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и А. И. Леонтьева, которая учитывает эффекты сжимаемости и неизоермичности в пограничном 
слое.  
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СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ ПРИМЕНЕНИЯ ТЕПЛОВЫХ НАСОСОВ И ВЕТРОУСТАНОВОК  
В СИСТЕМАХ ОТОПЛЕНИЯ 

 
Л. Г. Рожкова, к.т.н., доцент 
М. Ю. Савченко-Перерва, к.т.н., ст. викладач 
Сумський національній аграрний университет 
 
В статье выполнен сравнительный анализ, с точки зрения экономической целесообразно-

сти, основных аспектов выбора систем отопления с помощью возобновляемых источников энер-
гии: низкопотенциального тепла земли, воды, воздуха и так далее, а также энергии ветрового 
потока. Первое реализуется применением тепловых насосов, второе - ветроустановок. Выполнен 
примерный расчет величины теплопотерь объекта, потребляющего тепло. Отмечены преиму-
щества и недостатки того и другого способа. Показаны составляющие ценообразования тепло-
вых насосов и ветроустановок. 

Ключевые слова: тепловые насосы, отопление, ветроустановки, теплопотери, возобнов-
ляемые источники энергии. 

Постановка проблемы в общем виде. На 
современном этапе развития возникли глобаль-
ные проблемы, от решения которых зависит бу-
дущее всего человечества. Одна из таких про-
блем - энерго- и ресурсосбережение, так как по-
требности в энергии возрастают многократно, 
стоимость энергоносителей увеличивается, за-
пасы традиционных источников энергии иссяка-
ют. Добавляется и экологический кризис вслед-
ствие использования невозобновляемых ресур-
сов планеты. Изменения климата могут привести 
человечество к катастрофе. Решением данной 
проблемы является использование альтернатив-
ных и возобновляемых источников энергии, а 
также максимальное использование произведен-
ной сбрасываемой тепловой энергии. 

Анализ последних исследований и пуб-
ликаций. Одним из основных направлений в 
развитии и внедрении энергосберегающих тех-
нологий в мире отдается возобновляемым и не-
традиционным источникам энергии. Известно, 

что ветроэнергетика является одним из наибо-
лее перспективных направлений альтернативной 
энергетики. Так, инвестиции в мировой ветро-
энергетический сектор в 2014г. увеличились на 
11%, достиг рекордных 99,5 млрд долларов США 
по данным Bloomberg New Energy Finance. Миро-
вой опыт также показывает, что оптимальное 
соотношение централизованных и децентрали-
зованных электрогенерирующих мощностей в 
любой стране примерно равен 51:49 с неболь-
шим преимуществом централизованной энерге-
тики. В Украине соотношение централизованных 
и децентрализованных электрогенерирующих 
мощностей составляет 93:7, где только 7% де-
централизовано, что обусловливает большие 
потери в энергетическом комплексе [1]. Задачу 
децентрализации может решить применение 
автономных источников энергии, в частности 
ветроустановок. При этом cледует отметить, что 
ветроустановки могут использоваться не только 
в качестве электрогенерирующих устройств, но и 


