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Экспериментально изучена возможность управления турбулентным пограничным слоем крылового 
профиля NACA 0012 с целью улучшения его аэродинамических характеристик в несжимаемом потоке. Управ-
ление течением осуществлялось в диапазоне углов атаки −12 ÷ 12° путем применения стационарного комбини-
рованного вдува/отсоса воздуха через мелкоперфорированные поверхности, расположенные, соответственно, на 
наветренной и подветренной сторонах крыла и являющихся частью его обтекаемой поверхности. 
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Введение 

В последние десятилетия разработано множество способов улучшения аэродина-
мических характеристик летательного аппарата (ЛА), а также отдельных его элементов, 
в том числе крыла самолета. Сюда следует отнести подходы, основанные как на совер-
шенствовании облика ЛА, так и на применении пассивных и активных методов управле-
ния пограничным слоем [1, 2]. За прошедшие 25 лет создана прочная основа для про-
гресса в авиационно-космической промышленности за счет управления ламинарным 
потоком. Однако проблема состоит в том, что при обтекании многих элементов ЛА, таких 
как фюзеляж самолета, корпус ракеты, а в некоторых случаях и крыло, пограничный 
слой в широком диапазоне чисел Рейнольдса находится в турбулентном состоянии. В этих 
условиях спектр эффективных методов управления пограничным слоем существенно 
ограничен. Использование искусственных способов пассивного или активного управле-
ния турбулентными течениями, таких как вдув, отсос или вдув/отсос газа, представляется 
одним из обнадеживающих путей, с помощью которого можно уменьшить сопротивле-
ние трения и полное аэродинамическое сопротивление и, тем самым, повысить аэроди-
намическую эффективность ЛА. 

В практике лабораторных исследований широко известны технологии раздельного 
применения вдува или отсоса в пограничном слое [3−8], хотя при обтекании даже про-
стейших модельных конфигураций они не всегда обеспечивают желаемый результат. В ра-
боте [9] изучалась возможность снижения профильного сопротивления расположенного 
под нулевым углом атаки симметричного «крылового профиля» за счет принудительного 
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вдува воздуха в несжимаемый пограничный слой через крупномасштабную перфориро-
ванную секцию. Вдув осуществлялся в область безградиентного течения, формирующе-
гося на одной стороне «крыла». Было получено заметное снижение профильного сопро-
тивления, однако энергетические затраты на процесс вдува не рассматривались. Пара-
метрические исследования влияния одиночной выдуваемой или отсасываемой нормаль-
ной и тангенциальной струй шириной H при обтекании профиля NACA 0012 в диапазоне 
углов атаки 12−18º были выполнены в работе [10]. Для решения RANS уравнений при-
менялась модель турбулентности для касательных напряжений Ментера. Было обнару-
жено, что влияние величины H проявляется неоднозначным образом. В частности, аэро-
динамическое качество крыла K непрерывно растет при увеличении ширины тангенци-
альной выдуваемой струи, но почти линейно уменьшается для нормально выдуваемой 
струи. Для значений H, составляющих 3,5−4,0 % хорды крыла, более эффективен тан-
генциальный вдув, тогда как при меньших значениях H предпочтителен нормальный 
вдув. Аэродинамическое качество в этом случае повышается при увеличении ширины 
отсасываемой струи и достигает максимального значения при H = 2,5 % хорды крыла. С ис-
пользованием аналогичного подхода в работе [11] численно исследовалось влияние па-
раметров нормального и тангенциального вдува (коэффициента вдува, ширины струи и 
др. параметров) через одиночную щель на аэродинамические характеристики профиля 
NACA 0012 в диапазоне углов атаки до 18º. Полученные авторами результаты показали, 
что для малых углов атаки применение вдува дает незначительный эффект. Основной 
вывод заключался в том, ширина H выдуваемой тангенциальной струи, составляющая 
3,5−4,0 % хорды крыла, является оптимальной, тогда как меньшие значения H более 
предпочтительны для нормального вдува. Было также установлено, что используя тан-
генциальный вдув с амплитудой 0,5 от величины скорости потока и шириной струи, со-
ставляющей 4 % хорды, можно достичь 17 % увеличения аэродинамического качества 
крыла. 

Начатые ранее автором исследования были связаны в основном с изучением эф-
фективности принудительного подвода воздуха в пограничный слой через гидравличе-
ски гладкую мелкоперфорированную стенку [6, 12] или подвода внешнего напорного 
потока в аэродинамической трубе через входное устройство, расположенное непосред-
ственно на «нерабочей» стороне пластины [13]. Что касается применения технологии 
комбинированного вдува/отсоса, то здесь работы ограничены узким кругом лаборатор-
ных исследований. В частности, в [14] выполнялись численные расчеты естественно 
развивающегося течения при наличии вдува/отсоса на суперкритическом профиле 2D-
RAE2822, расположенным под нулевым углом атаки. Было установлено, что применение 
комбинированного вдува/отсоса является более эффективным в сравнении с раздельным 
применением этих технологий. Следует, однако, подчеркнуть, что данный эффект дос-
тигался главным образом за счет отсоса с передней кромки крыла и, как следствие, сме-
щения вниз по потоку положения перехода пограничного слоя в турбулентное состоя-
ние. Не случайно в работе [15], в которой экспериментально изучалась возможность 
применения подачи напорного потока в несжимаемый турбулентный пограничный слой 
крылового профиля CLARK Z через проницаемую носовую часть крыла и последующе-
го его перепуска в пограничный слой через мелкоперфорированную секцию, являю-
щуюся частью самой обтекаемой поверхности, был получен иной результат. Оказалось, 
что в таких условиях можно достичь лишь незначительного выигрыша в профильном 
сопротивлении. Вместе с тем был обнаружен резерв повышения аэродинамической 
эффективности крыла за счет более удачного размещения участка вдува вдоль хорды 
крыла. 

Подводя итог результатам упомянутых выше исследований, необходимо также 
подчеркнуть, что в большинстве работ вдув применяется главным образом для предот-
вращения отрыва пограничного слоя на крыле. Исследований, которые были бы акцен-
тированы на изучении эффективности такого способа управления в условиях безотрыв-
ного обтекания, не так много. 
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С учетом вышеизложенного, в настоящей работе предпринята попытка эксперимен-
тального изучения возможности и эффективности применения стационарного комбиниро-
ванного вдува/отсоса воздуха в турбулентном пограничном слое классического симметрич-
ного крылового профиля NACA 0012 в диапазоне углов атаки, близких к крейсерским. 
Единственное соображение, положенное в основу выбора данного профиля, ⎯ его срав-
нительно простая форма. Действительно, вряд ли целесообразно усложнять задачу до-
полнительными эффектами, связанными, например, с наличием отгиба хвостовой части 
крыла, как это имеет место у суперкритического профиля. К тому же задача обтекания 
профиля NACA 0012 вязкой несжимаемой жидкостью хорошо известна, а базовые свой-
ства профиля достаточно подробно описаны в литературе. Наконец, нельзя не учиты-
вать, что он до сих пор широко используется на многих типах зарубежных вертолетов и 
легкомоторных самолетов. 

Что касается выбора типа проницаемой стенки для вдува/отсоса, то важным фактором 
в пользу мелкоперфорированной поверхности было обеспечение необходимой жесткости 
конструкции. Вряд ли можно признать оправданным применение на борту ЛА, например, 
щелевой поверхности с шириной щели, составляющей несколько процентов хорды крыла, 
как это практикуется в некоторых численных исследованиях. 

1. Модель. Условия и методика эксперимента 

Эксперименты проводились в дозвуковой малотурбулентной аэродинамической 
трубе T-324 Института теоретической и прикладной механики им. С.А. Христиановича 
СО РАН с размерами рабочей части 1×1×4 м3 при скорости набегающего потока 
U∞ = 21 м/с, что соответствовало числу Рейнольдса по хорде крыла Rec = 0,7⋅106 (Re1 = 
= 1,4⋅106 м−1). 

Исследуемая модель представляет собой прямоугольное крыло, составленное из 
профильных сечений типа NACA с относительной толщиной t = t/c = 0,12. Основные 
конструктивные элементы сечения крыла показаны на рис. 1. Крыло изготовлено из вла-
гостойкой древесины и имеет симметричный профиль с хордой c = 500 мм, размахом 
z = 950 мм и максимальной толщиной t = 60 мм. Качество отделки соответствует уровню 

 
 

Рис. 1. Основные конструктивные элементы модели крылового профиля (а) 
и принципиальная схема вдува/отсоса (b). 

1 ⎯ ось вращения крыла, 2 ⎯ перфорированная вставка (отсос), 
3 ⎯ камеры разрежения и давления, 4 ⎯ дросселирующая решетка, 5 ⎯ подводящие каналы, 

6 ⎯ разделительная перегородка, 7 ⎯ перфорированная вставка (вдув), 
8 ⎯ турбулизатор пограничного слоя; (размеры приведены в долях хорды; 

концевые шайбы условно сняты; приемники давления не показаны). 
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шлифованной поверхности. Поперечные координаты верхней (ув)и нижней (ун) обра-
зующей профиля в прямоугольной системе координат с началом на носике крыла опре-
деляются в соответствии со следующей формулой: 

ув,н = t/0,2 (0,2969x0,5 − 0,1260x − 0,3516x2 + 0,2843x3 − 0,1015x4), 

где относительная толщина профиля t = 0,12. 
Для обеспечения приемлемой равномерности вдуваемого и отсасываемого воздуха 

по размаху крыла z в конструкции предусмотрены две автономные герметичные камеры 3, 
расположенные симметрично по разные стороны крыла. Принудительная подача возду-
ха в камеру давления (при вдуве) осуществлялась в торцовой части крыла через три под-
водящих канала 5. На выходе из камеры давления устанавливалась дросселирующая 
перфорированная решетка 4 с отверстиями диаметром 1 мм. Дополнительная равномер-
ность вдуваемого воздуха обеспечивалась путем установки в камере давления пористого 
материала (на рисунке не показано), гидравлическое сопротивление которого плавно 
возрастало в направлении оси z. Кроме того, с внутренней стороны мелкоперфорирован-
ной поверхности дополнительно (без зазора) устанавливался мелкоячеистый фильтр 
SEFAR PET 1500 150/380-34Y. Таким образом, сжатый воздух от штатной системы по-
ступал в камеру давления, а из нее через дросселирующую решетку и основную мелко-
перфорированную вставку 7 длиной 76 мм и размахом 400 мм, образующую часть пане-
ли крыла, ⎯ в пограничный слой. Степень проницаемости перфорированного материала 
составляла около 18 %. Принудительный отсос воздуха осуществлялся в обратной по-
следовательности примерно по такой же схеме: пограничный слой → мелкоперфориро-
ванная вставка 2 → дросселирующая решетка 4 → камера разрежения 3 → три подводя-
щих канала 5 → вакуумная система. 

Рассматриваемая модель дренирована приемниками статического давления диа-
метром 0,5 мм, расположенными в центральной плоскости симметрии крылового про-
филя. Шаг между отверстиями выбран минимально возможным в области течения с гра-
диентом давления, максимальное значение которого реализуется в окрестности передней 
кромки модели. Координаты приемных отверстий приведены в таблице. 

Выбранная конструкция позволяет дискретно изменять положение крыла по длине 
рабочей части, а также плавно варьировать угол атаки α в диапазоне α = ±15º. Истинный 
угол атаки крыла устанавливался по шкале с оптическим визиром с погрешностью, не 

превышающей 0,25°. Для удобства измерений 
характеристик течения поперек исследуемой 
области модель устанавливается в аэродинами-
ческой трубе в вертикальном положении. 

Для предотвращения возможных конце-
вых эффектов и влияния пограничного слоя 
стенок трубы на характеристики течения в ра-
бочей области исследований, а также для уве-
личения эффективного удлинения крыла (λeff) 
модель снабжена концевыми аэродинамиче-
скими шайбами, выполненными в виде эллипса, 
большая сторона которого составляет 1,4 хор-
ды крыла. Расстояние между шайбами l в на-
правлении размаха крыла равно 854 мм, что 
соответствует удлинению крыла λ = 1,71. Од-
нако в работе [16] было показано, что фактиче-
ское удлинение определяется по формуле 

 

λeff = λ(1 + 1,66 (h/l)), 

Таблица
Координаты приёмных отверстий 

крылового профиля 

№ приемн. отв. х, мм х/с 
1 ∼0,4 ∼0,001 
2 12,6 0,0252 
3 25,6 0,0511 
4 51,0 0,1018 
5 76,4 0,1526 
6 100,9 0,2015 
7 125,7 0,251 
8 150,9 0,3014 
9 175,9 0,3513 

10 200,8 0,401 
11 225,9 0,4512 
12 251,4 0,5021 
13 300,5 0,6001 
14 350,7 0,7004 
15 400,6 0,800 
16 425,4 0,8496 
17 449,9 0,8985 
18 474,3 0,9473 
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где h ⎯ высота концевой шайбы. Поэтому в данном случае λeff составляет величину, 
равную 2,37. 

Необходимо отметить, что в областях сочленения концевых шайб с поверхностью 
крыла, представляющих собой типичные угловые конфигурации, реализуется простран-
ственное течение с формированием продольно развивающихся вихрей. Для уменьшения 
негативного воздействия этих вихрей на основную область течения использовались за-
лизы, геометрия которых выбиралась на основе данных [17]. 

Для того чтобы избежать неоднозначности течения на поверхностях крыла, в ча-
стности, вследствие формирования переходного участка течения, и, тем самым, не ус-
ложнять задачу дополнительным влиянием побочных эффектов, пограничный слой ис-
кусственно турбулизировался. Для этой цели использовалась специальная самоклеящая-
ся противоскользящая лента средней зернистости (8 на рис. 1) длиной (по оси х) 20 мм и 
толщиной 0,6 мм, которая наклеивалась по размаху крыла на обеих его сторонах на рас-
стоянии около 5 % хорды от его передней кромки. 

Расход G вдуваемого воздуха варьировался в диапазоне от 0 до 500 стандартных 
л/мин, в то время как расход отсасываемого воздуха оставался постоянным и равным 
130 л/мин. Указанный расход тщательно контролировался с помощью расходомера 
Electronic Mass Flow Meter фирмы Aalborg (Model GFM 67) с погрешностью, не превы-
шающей 1,5 % от максимального значения. 

Определение коэффициента вдува (отсоса) Cbs = ρbsυbs /(ρ∞U∞) (здесь ρbs и υbs ⎯ 
плотность и скорость вдуваемого (отсасываемого) воздуха, ρ∞ и U∞ ⎯ плотность и ско-
рость набегающего потока, индексы b и s относятся соответственно к вдуву b (blowing) и 
отсосу s (suction)), который часто используется в подобных случаях в качестве важного 
параметра, вызывает некоторое затруднение. Причина в том, что точное значение степе-
ни проницаемости многослойной перфорированной конструкции, а, следовательно, и 
проходной площади, которая давала бы возможность определить осредненное (по пло-
щади) значение скорости вдуваемого или отсасываемого воздуха υbs не известно. Для 
получения таких данных требуется специальная тарировка, которая на данном этапе ра-
бот не проводилась. Однако оценки, выполненные в предположении отсутствия супер-
позиции различных слоев проницаемой конструкции, показывают, что, в частности, 
максимальная скорость вдува υb в рассматриваемом случае составляет сотые доли от 
скорости U∞. Это означает, что максимальный коэффициент вдува Cb много ниже, чем, 
например, в численных расчетах [10]. 

Скорость набегающего потока в проводимом эксперименте поддерживалась посто-
янной и контролировалась по перепаду между полным и статическим давлением, изме-
ренному с помощью трубки Прандтля, установленной на расстоянии около 1,5c выше по 
потоку от крыла. 

Для выполнения измерений в пограничном слое и следе использовалось коорди-
натное устройство с тремя степенями свободы, установленное на наружной стенке аэро-
динамической трубы. Оно обеспечивало линейные перемещения по оси y с точностью 
0,01 мм (по точной шкале) и 0,1 мм (по грубой шкале) и по оси х с точностью 0,5 мм, 
а также угловое вращение в плоскости  уz  с точностью 0,5°. 

Средняя скорость U в исследуемой точке поля потока и продольная компонента 
пульсаций скорости rmsu′  измерялись с помощью комплекса термоанемометрической 
аппаратуры 55M0 фирмы DANTEC. Блок-схема измерений включала термоанемометри-
ческий мост 55M10, к выходу которого был подключен линеаризатор 55D10. Постоян-
ная составляющая линеаризованного сигнала, соответствующая средней скорости тече-
ния U, измерялась вольтметром постоянного тока 55D31. Переменная составляющая 
сигнала, соответствующая среднеквадратичному значению продольной компоненты 
скорости rms ,u′  фильтровалась вспомогательным блоком 55D25 и измерялась вольтметром 
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среднеквадратичных напряжений 55D35. В качестве первичного преобразователя ис-
пользовался миниатюрный датчик термоанемометра с чувствительным элементом в виде 
вольфрамовой нити диаметром 5 мкм и длиной 1,2 мм, который эксплуатировался в ре-
жиме постоянной температуры при перегреве, равном 1,7. В процессе измерений нить 
датчика ориентировалась перпендикулярно вектору скорости набегающего потока. Мо-
мент касания датчиком стенки контролировался по наличию электрического контакта. 

2. Результаты исследований 

Начальная стадия экспериментов не предусматривала подробных измерений ло-
кальных свойств течения на крыловом профиле. Основная цель состояла в том, чтобы 
на основе выборочных профилей турбулентных пульсаций скорости и профилей средней 
скорости убедиться, что пограничный слой при отсутствии управляющего воздействия 
не имеет каких-либо особенностей и соответствует сложившимся представлениям о те-
чении на крыле под углом атаки. В качестве примера на рис. 2 показаны профили сред-
неквадратичных (rms) пульсаций продольной компоненты скорости u′rms /Upw = f (y*) на 
обеих сторонах крыла при α = 0º (здесь y* ⎯ координата, отсчитываемая от поверхности 
крыла по нормали к вектору скорости набегающего потока, а Upw ⎯ «скорость потенци-
ального течения на стенке» (см. фрагмент на рис. 2), которая определяется описанным 
в работах [18, 19] способом, применяемым для течения вдоль криволинейной поверхно-
сти). Единственным соображением, положенным в основу выбора данного подхода яв-
ляется то, что линейный характер профилей скорости за пределами пограничного слоя 
крыла обусловлен непостоянством скорости потенциального течения в этой области и 
имеет тот же смысл, что и при обтекании криволинейной стенки. Судя по максимуму 
пульсаций скорости вблизи стенки, пограничный слой действительно находится 
в турбулентном состоянии. Профили средней скорости в пограничном слое также не 
содержат никаких особенностей. 

2.1. Распределение давления 

На рис. 3 в виде зависимости ( )pC f x=  приведено распределение поверхностного 

давления на наветренной и подветренной сторонах крыла при варьируемых значениях 
угла атаки α. Здесь Cp = (P −P∞)/(0,5ρ∞U∞

2) ⎯ коэффициент давления, в котором P и 
P∞ ⎯ соответственно давление на поверхности крыла и статическое давление набегаю-
щего потока, ρ∞ ⎯ плотность воздуха, а /x x c=  ⎯ безразмерная координата вдоль 
хорды крыла. Вследствие симметрии обтекания крыла представлен лишь положитель-

ный диапазон углов α. Положение тур-
булизатора пограничного слоя, а на дру-
гих рисунках и положение перфориро-
ванной секции показаны пунктирными 
линиями. 

Как видно, распределение давления 
не содержит ничего неожиданного и впол-
не соответствует классическим представ-
лениям о течении на крыле под углом атаки. 

 

Рис. 2. Профили среднеквадратичных 
пульсаций продольной компоненты скорости 

на базовом профиле при α = 0° 
на наветренной (1) и подветренной (2) 

сторонах крыла при x  = 0,32. 
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Рис. 3. Распределение коэффициента поверхностного давления  вдоль хорды базового профиля. 

1 ⎯ наветренная сторона, 2 ⎯ подветренная сторона. 
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Вполне естественно, что по мере увеличения α значение коэффициента поверхно-
стного давления Cp возрастает на наветренной стороне крыла и уменьшается на подвет-
ренной стороне. Вместе с тем, даже при α = 12º не видно отчетливо выраженного плато 
давления, наличие которого свидетельствовало бы о возникновении области отрыва по-
тока, хотя предпосылки для его образования становятся заметными уже при α = 10º. 

2.2. Аэродинамические характеристики крыла 

2.2.1. Подъемная сила 

Наибольший интерес представляет вопрос о возможности улучшения аэродинами-
ческих характеристик крылового профиля при помощи вдува (отсоса) воздуха в турбу-
лентный пограничный слой. Представленные выше эпюры давления послужили основой 
для определения коэффициента подъемной силы сечения крыла 

1

w l
0
( ) ,y p pC C C d x= −∫  

где индексы «w» и «l» относятся соответственно к наветренной и подветренной сторо-
нам крыла. Полученные таким образом данные представлены на рис. 4 для базового 
крылового профиля в виде зависимости Cy = f (α). Они показывают, что в исследованном 
диапазоне углов атаки, включая и отрицательные значения α, характер этой зависимости 
близок к линейному. Правда, оценить корректность полученных данных достаточно 
проблематично, поскольку, как было показано в работе [20], аэродинамические характе-
ристики крылового профиля NACA 0012 зависят не только от наличия или отсутствия 
турбулизатора пограничного слоя, но и от типа турбулизатора, его положения по хорде 
крыла и, разумеется, от числа Рейнольдса Rec. Однако интерполируя эксперименталь-
ную зависимость Cymax = f (Rec ) [20] на настоящие условия, можно найти, что при про-
чих равных условиях величина Cymax должна быть порядка 1. Трудно ожидать лучшей 
согласованности, поскольку в указанной работе в качестве турбулизатора пограничного 
слоя использовались шарики диаметром 0,3 мм, тогда как в рассматриваемом случае 
⎯ лента средней зернистости. 

Типичная зависимость, характеризующая эффект управляющего воздействия 
в виде вдува/отсоса на коэффициент подъемной силы Cy и аэродинамическое качество K, 
представлена на рис. 5 для нулевого угла атаки крыла. Здесь значения G на оси абсцисс 

 
 

Рис. 4. Изменение коэффициента подъемной силы 
в зависимости от угла атаки (базовый профиль). 
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относятся или к величине вдува, или отсоса. Отметим, что при G = 0 признаков подъемной 
силы не обнаружено, поскольку распределение давления на той и другой сторонах кры-
ла в пределах погрешности эксперимента практически одинаково. При увеличении рас-
хода G через проницаемую стенку приращение коэффициента подъемной силы возрас-
тает по линейному закону и при максимальном значении G достигает значения 0,04. 
Этот факт качественно подтверждается результатами эксперимента [21], в котором вдув 
в пограничный слой крылового профиля осуществлялся по нормали к поверхности через 
щель, расположенную на расстоянии 95 % хорды. Как и в нашем случае, было обнару-
жено практически постоянное приращение Cy в исследованном дипазоне углов α. Чис-
ленные результаты работы [10] также свидетельствуют о том, что, используя рассматри-
ваемый способ управления, можно добиться заметного эффекта, который возрастает при 
увеличении интенсивности вдува. 

Обращает на себя внимание тот факт, что за счет вдува можно обеспечить допол-
нительное приращение аэродинамического качества крылового профиля на 2,4 единицы 
(см. рис. 5). Причины этого становятся понятными, если обратиться к рассмотрению 
распределения давления по поверхности крыла, которое для анализируемого случая 
представлено на рис. 6 в виде зависимости ( ).pC f x=  Отметим предварительно, что для 

избежания при вдуве/отсосе нежелательных возмущений от вспомогательных подводящих 
коммуникаций, перфорированные участки поверхности не оснащались приемниками 
давления. В связи с этим распределение давления контролировалось при помощи пере-
мещаемого вдоль обтекаемой поверхности миниатюрного зонда статического давления 
диаметром 0,76 мм, приемная часть которого ориентировалась по направлению каса-
тельной к стенке. За пределами перфорированного участка результаты измерений дав-
ления, полученные при помощи зонда и приемника статического давления, удовлетво-
рительно согласуются друг с другом. Сравнение их с данными для базового профиля 
(см. рис. 6) показывает, что вдув воздуха вызывает повышение давления на поверхности 
крыла, в том числе и выше по потоку от области вдува (зависимость 1). В области тече-
ния над самой перфорированной стенкой зона повышенного давления распространяется 
примерно до середины ее длины, а затем постепенно исчезает. Отсос воздуха вызывает 

 
 

Рис. 5. Изменение коэффициента подъемной силы (1) 
и аэродинамического качества (2) 

в зависимости от расхода воздуха при α = 0°. 
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противоположный эффект ⎯ давление понижается на большей части поверхности крыла 
(зависимость 2). В области течения над самой перфорированной стенкой зона понижен-
ного давления также распространяется не на всю ее длину. Тем не менее, суммарный 
эффект, состоящий в увеличении давления на поверхности крыла со стороны вдува и 
в его уменьшении со стороны отсоса, приводит к заметному приращению подъемной 
силы и соответствующему росту аэродинамического качества крыла (см. рис. 5). Важно 
отметить, что в этом случае, по-видимому, есть потенциал для дальнейшего увеличения 
эффективности комбинированного метода управления за счет модернизации конструк-
ции камер вдува и отсоса, в частности путем организации более благоприятного харак-
тера распределения давления по всей длине перфорированной вставки. Другой путь в этом 
направлении ⎯ поиск наиболее оптимального расположения областей вдува и отсоса по 
хорде крыла. 

При изменении угла атаки описанная выше тенденция, характеризующаяся линей-
ным законом приращения коэффициента подъемной силы Cy с увеличением расхода че-
рез проницаемую стенку (вдув+отсос) в целом сохраняется. Однако, судя по характеру 
изменения зависимости Cy = f (α) (рис. 5), при отрицательных α приращение Cy получа-
ется больше, чем при положительных. По-видимому, это вызвано позитивной ролью 
вдува, который подавляет предрасположенность потока к отрыву на стороне разрежения 
крыла. При положительных α ситуация меняется. Например, при α = 6º приращение Cy 
по сравнению со случаем, когда α = 0°, уменьшается на 25–30 %. 

2.2.2. Аэродинамическое сопротивление 

В простейшем случае профильное сопротивление крыла Cxp, представляющее со-
бой сумму сопротивления трения и сопротивления давления, можно измерить с помо-
щью аэродинамических весов. Однако при организации принудительного подвода воз-
духа это требует развязки подводящих коммуникаций, которую не всегда удается обес-
печить без потери точности измеряемых характеристик. Поэтому предпочтение было 
отдано методу импульсов. Как известно, в этом случае необходимо знать распределение 

 
 

Рис. 6. Распределение коэффициента поверхностного давления 
вдоль хорды крыла  при α = 0° и G = 500/130 л/мин. 

1 ⎯ сторона вдува, 2 ⎯  сторона отсоса, 3 ⎯ базовый профиль. 
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скорости по оси у впереди крыла и 
в области течения следа. Простая 
формула, полученная автором рабо-
ты [22] из теоремы импульсов, имеет 
следующий вид: 

2

1

0сл сл 0сл

0 0

2 (1 ) ,
y

xp
y

P P P P
C dy

c P P P P
∞

∞ ∞

− −
= −∫

− −

или 2 ( ) ,xpC y dy
c
ϕ=  

где ϕ (y) ⎯ подынтегральная функция, 
( 0сл слP P− ) ⎯ перепад между полным и статическим давлением в следе и ( 0P P∞− ) ⎯ 
перепад между полным и статическим давлением набегающего потока, которые измеря-
лись соответственно с помощью миниатюрной трубки Прандтля диаметром 2 мм, распо-
ложенной на расстоянии 132 мм (0,264 c) от задней кромки крыла, и с помощью штатной 
трубки Прандтля, входящей в комплект аэродинамической трубы. 

Типичный вид подынтегральной функции для углов атаки α = 0, 2, 6° при наличии 
вдува/отсоса G = 100/130 л/мин показан на рис. 7 в виде зависимости ϕ = ϕ (y/c). Появ-
ление некоторой несимметрии в распределении подинтегральной функции относительно 
точки максимума величины ϕ при α = 0° вызвано неодинаковым управляющим воздей-
ствием в виде вдува (с одной стороны крыла) и отсоса (с другой). Эта несимметрия, как 
показывают экспериментальные данные, усиливается при увеличении разницы между Gв 
и Gs. Рост дефицита скорости в следе при увеличении α объясняется соответствующим 
ростом потерь на преодоление аэродинамического сопротивления крыла. 

В качестве примера на рис. 8 в виде зависимости Cx = f (α) представлены результаты 
эксперимента для случая, когда управляющее воздействие было в виде отсоса Gs = 130 л/мин. 
Здесь для сравнения приведены также данные для неуправляемого пограничного слоя 

 

Рис. 7. Типичная подинтегральная функ-
ция ϕ (у/c) в следе при G = 100/130 л/мин. 

α = 0° (1),  2° (2),  6° (3). 

 
 

Рис. 8. Изменение аэродинамического сопротивления крыла в зависимости от угла атаки. 
1 ⎯ базовый профиль, 2 ⎯ G = 0/130 л/мин. 
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(базовый крыловой профиль), получен-
ные тем же способом. Отметим, кстати, 
что результаты исследований, судя по 
поляре Cy = f (Cx ) (рис. 9) для базового 
профиля, находятся в удовлетворитель-
ном соответствии с данными работы [20] 
для аналогичного профиля, в которой, 
как отмечалось выше, в качестве тур-
булизатора пограничного слоя исполь-
зовались шарики диаметром 0,3 мм. 

Из рис. 8 видно, что в рассматривае-
мом случае наибольшего выигрыша в Cx, 

составляющего 7 %, можно достичь в окрестности угла атаки α = 0°. По мере увеличе-
ния абсолютного значения угла α заметна тенденция к некоторому снижению эффек-
тивности управляющего воздействия как при отрицательных, так и при положительных 
углах атаки. Достигнутый выигрыш в Cx вполне объясним и, как показано выше, при 
этих условиях возрастает разрежение на стороне отсоса, что приводит к уменьшению 
составляющей сопротивления за счет сил давления и, как следствие, к соответствующе-
му сужению следовой части потока. При этом отсос практически не влияет на характер 
распределения давления на противоположной стороне крыла. 

Пример эффекта комбинированного воздействия показан также на рис. 10 в виде 
зависимости Cxp = f (G) для угла атаки α = 0°. Для сравнения здесь представлены данные 
для неуправляемого пограничного слоя. Как видно, максимальный выигрыш достигается 
при комбинированном воздействии G = 0/130 л/мин. Увеличение суммарного расхода 
воздуха за счет вдува (отсос постоянный) приводит к снижению выигрыша в Cxp, в ре-
зультате чего при G > 100/130 л/мин имеет место устойчивое превышение сопротивления 
в сравнении с соответствующим значением для базового профиля. Причиной этому слу-

Рис. 9. Поляра базового профиля. 
1 ⎯ результаты настоящей работы, 

2 ⎯ данные эксперимента [20]. 

 
 

Рис. 10. Изменение профильного сопротивления крыла 
в зависимости от расхода воздуха. 

1 ⎯ базовый профиль, 2 ⎯ при переменном расходе воздуха. 



Теплофизика и аэромеханика, 2018, том 25, № 2 

 175 

жит возрастающее давление на стороне вдува (см. рис. 6), что приводит к соответст-
вующему росту составляющей сопротивления за счет сил давления. Хотя сопротивление 
трения крыла за счет вдува уменьшается, однако вклад в величину Cxp составляющей 
за счет сил давления, по-видимому, постепенно становится преобладающим. 

При увеличении угла атаки α не выявлено каких-либо особенностей, которые ука-
зывали бы на то, что выигрыш в сопротивлении возрастает. Напротив, в зависимости 
от α, когда область повышенного давления реализуется или на одной, или другой сторо-
не крыла, эффективность комбинированного управляющего воздействия может сни-
жаться. 

Заключение 

Результаты экспериментального исследования, направленного на изучение эффек-
тивности управления турбулентным пограничным слоем симметричного крылового 
профиля NACA 0012 путем применения комбинированного вдува/отсоса воздуха через 
мелкоперфорированные участки поверхности, позволяют сделать следующие выводы. 

1. Предложенный способ воздействия на пограничный слой дает возможность 
обеспечить заметное приращение коэффициента подъемной силы Cy крылового профи-
ля, которое при максимальном расходе воздуха G достигает значения 0,04. За счет этого 
удается получить дополнительное приращение аэродинамического качества К крыла 
на 2,4 единицы. 

2. Наибольшего выигрыша в аэродинамическом сопротивлении крыла, составляю-
щего 7 %, можно достичь в окрестности угла атаки α = 0°. Увеличение суммарного рас-
хода воздуха за счет вдува (при постоянном отсосе) приводит к постепенному снижению 
выигрыша в Cxp, в результате чего при G > 100/130 л/мин имеет место устойчивое пре-
вышение сопротивления в сравнении с соответствующим значением для неуправляемого 
пограничного слоя. 

3. Дальнейшее повышение эффективности комбинированного метода управления 
пограничным слоем должно быть направлено на совершенствование камер вдува и отсо-
са, в частности на обеспечение более благоприятного характера распределения давления 
по всей длине перфорированной секции, а также на поиски наиболее рационального 
расположения областей вдува и отсоса по хорде крыла и оптимальной комбинации рас-
хода вдуваемого и отсасываемого воздуха. 
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