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Исследована возможность управления несжимаемым турбулентным пограничным слоем путем вдува 
воздуха через мелкоперфорированную стенку, являющуюся частью обтекаемой поверхности плоской пластины. 
Управление осуществляется за счет воздействия на состояние и характеристики пристенного течения путем по-
дачи регулируемого (при изменении скорости внешнего напорного потока) расхода воздуха через входное 
устройство, расположенное на нерабочей стороне пластины. Показано устойчивое уменьшение локаль-
ных значений коэффициента поверхностного трения по длине модели, достигающее 50 % в конце перфо-
рированного участка. Полученные экспериментальные и расчетные данные свидетельствуют о возможности 
моделирования процесса управления турбулентным пограничным слоем с вдувом воздуха за счет использования 
ресурсов внешнего потока. 
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Введение 

К настоящему времени степень совершенства аэродинамических форм и качество 
отделки поверхности летательных аппаратов (ЛА) достигло столь высокого уровня, что 
в ближайшем будущем за счет дальнейшего совершенствования этих показателей сложно 
ожидать существенных достижений в уменьшении сопротивления трения ЛА. В то же 
время проблема энергосбережения [1], вызванная необходимостью сокращения расхода 
топлива на пассажиро-километр, становится все более актуальной. Это означает, что 
дальнейший прогресс в развитии транспортных средств, в том числе воздушного транспорта, 
едва ли возможен без применения новых экономичных способов управления пристенными 
течениями. Не случайно повышение эффективности ЛА за счет уменьшения вязкого 
сопротивления считается одним из самых перспективных направлений на предстоящие 
10−20 лет [2]. Однако при обтекании элементов ЛА, таких как фюзеляж самолета, корпус 
ракеты, пограничный слой в широком диапазоне чисел Рейнольдса находится в турбу-
лентном состоянии. Поэтому использование искусственных способов управления 
турбулентными течениями, в частности вдува газа [3−8] через высокотехнологичную 
мелкоперфорированную проницаемую поверхность, представляется одним из обнадежи-
вающих путей, с помощью которого можно уменьшить сопротивление трения и полное 
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аэродинамическое сопротивление и тем самым повысить аэродинамическую эффек-
тивность ЛА. Как следствие, это дает возможность увеличить дальность полета и полезную 
нагрузку, снизить затраты на топливо и уменьшить прямые эксплуатационные расходы ЛА. 

Настоящая работа является обобщением первого опыта по применению нового 
способа управления несжимаемым турбулентным пограничным слоем на обтекаемой 
плоской поверхности путем подачи воздуха через гидравлически гладкую мелкоперфо-
рированную стенку, подвод которого осуществляется с использованием ресурсов внешнего 
(набегающего) потока. Необходимость проверки эффективности указанного способа 
управления возникла в связи с неожиданным результатом, полученным авторами на 
предыдущем этапе исследований [9]. Оказалось, что путем пассивного перетока воздуха 
через перфорированную стенку (без принудительного вдува), т.е. лишь за счет естест-
венного перепада между барометрическим и статическим давлениями в рабочей части 
аэродинамической трубы, можно достичь в исследуемых условиях более чем 30-процент-
ного снижения поверхностного трения. Причем увеличение скорости набегающего 
потока приводит к естественному росту интенсивности вдува через перфорированную 
поверхность и соответствующему уменьшению трения, что открывает возможность 
управления турбулентным пограничным слоем подобным способом в наземных условиях. 

1. Техника, методика  и условия исследований 

1.1. Эксперимент 

Эксперименты проводились в дозвуковой малотурбулентной аэродинамической 
трубе Т-324 Института теоретической и прикладной механики  им. С.А. Христиановича СО 
РАН с размерами рабочей части 1×1×4 м3 и охватывали диапазон скоростей невозмущен-
ного потока в контрольном сечении U∞ от 9 до 23 м/с, что соответствовало числам Рей-
нольдса на 1 м Re1 = (0,60−1,53)⋅106 м−1. 

Измерения выполнялись на модели плоской пластины из дюралюмина Д16Т с раз-
мерами 2204,5×993 мм2 в плане и толщиной 6 мм, установленной горизонтально в рабо-
чей части трубы на боковых направляющих рельсах. Как передняя, так и задняя части 
пластины с нерабочей стороны выполнены в виде полуэллипса с соотношением полу-
осей b/a = 1 : 12 (рис. 1). Форма передней кромки характеризуется радиусным скругле-
нием r = 0,4 мм. Вдоль оси симметрии пластины расположено несколько приемников 
статического давления диаметром 0,4 мм. Задняя часть модели оборудована регулируемым 
хвостовым закрылком с хордой 170 мм, установленным по всей ширине рабочей части 
трубы, с помощью которого осуществлялось управление характером течения в окрест-
ности носика. Распределение давления на остальной части пластины могло корректиро-
ваться за счет незначительного изменения угла установки направляющих рельсов. 

 
 

Рис.1. Схема модели. 
1 ⎯ плоская пластина, 2 ⎯ мелкоперфорированная вставка, 3 ⎯ фильтр, 4 ⎯ турбулизатор пограничного 
слоя, 5 ⎯ входное устройство, 6 ⎯ приемники давления, 7 ⎯ регулируемые створки протока воздуха. 
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Конструкция пластины предусматривала возможность установки заподлицо 
с основной ее поверхностью сменного плоского мелкоперфорированного образца доста-
точно больших размеров в плане (420 × 250 мм2), что позволяло контролировать локальные 
свойства течения (среднюю скорость, трение, пульсации скорости) на значительном 
расстоянии х вниз по потоку. Положение начала “н” и конца “к” образца по длине 
пластины определяется величинами нx  = xн /L = 0,486 и кx  = хк /L = 0,668. 

Проницаемость материала образца характеризуется следующими параметрами: 
пористость  17,1 %, средний (по площади) диаметр пор (отверстий) D = 0,17 мм, распо-
ложенных в шахматном порядке, удлинение пор  λ = t/D = 6,47, где t ⎯ толщина 
стенки, равная 1,1 мм. Соотношение между диаметром отверстий и толщиной исходного 
пограничного слоя перед перфорированным образцом на основном режиме испытаний 
составляет 1/125. Указанные геометрические параметры были выбраны на основе анализа 
результатов работы [10], которые свидетельствовали, что подобная конфигурация отвер-
стий если и не оптимальна, то вполне эффективна с точки зрения снижения трения Cf. 
Оказалось, что при пористости, большей 23 %, темп снижения Cf существенно падает. 
Результаты предыдущих работ [6, 11] также продемонстрировали, что даже при относи-
тельно невысокой пористости можно за счет вдува воздуха обеспечить величину снижения 
трения, которая приближается к предельно достижимому при 2Cb /Cf0 = 4 теоретическому 
значению [12]. 

В процессе эксперимента напорный воздух набегающего потока поступал во входное 
устройство прямоугольного сечения, расположенное на нижней (нерабочей) стороне 
пластины непосредственно под перфорированным образцом, далее из устройства он 
перемещался через промежуточный фильтр и проницаемую стенку в пограничный слой. 
Передняя часть входного устройства с внутренней стороны представляет собой полу-
профиль, форма которого описывается зависимостью 

2 3 430(0,2969 0,126 0,3516 0,2843 0,1015 ),y x x x x x= − − + −  

где / ,x x c=  а с ⎯ хорда полупрофиля, равная 50 мм. С внешней стороны передняя 
часть устройства представляет собой полуэллипс с соотношением осей 1 : 33. 

Два соображения были положены в основу выбора указанной формы: обеспечение 
безотрывного обтекания на входе и создание повышенного давления в проточной части 
входного устройства, что, как следствие, должно обеспечить максимальный расход воз-
духа через перфорированную поверхность. Нельзя, однако, утверждать, что конструкция 
проточной части входного устройства являлась оптимальной. В частности, задняя часть 
устройства представляла собой обычную плоскую стенку, расположенную под углом 
90° к потоку, а сопряжения горизонтальных и вертикальных стенок не были плавными, 
вследствие чего в окрестности линий сопряжения могло возникнуть пространственное 
течение с формированием продольно развивающихся вихрей [13]. В дополнение к этому 
позади передней части устройства со стороны перфорированной стенки имелся неболь-
шой технологический уступ. 

Пограничный слой плоской пластины был искусственно турбулизирован путем 
размещения в области максимального изменения давления (окрестность передней кром-
ки) полосы длиной 30 мм крупнозернистого калиброванного песка с размером зерна 
h = 0,8 мм. Выбор указанных параметров турбулизатора обусловлен необходимостью 
обеспечения развитого турбулентного течения по длине пластины при минимальной 
скорости потока 9 м/c. Вместе с тем, при увеличении скорости потока, в том числе при 
достижении режимной скорости (U∞ = 21 м/c), такой турбулизатор приводил к искусст-
венному росту толщины пограничного слоя в сравнении с каноническим значением. 
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Скоростной напор набегающего потока q∞ контролировался по перепаду между 
полным P0 и статическим P∞ давлением, измеряемым с помощью трубки Прандтля, 
установленной в невозмущенном потоке, и регистрируемым наклонным спиртовым микро-
манометром системы DISA, и дополнительно ⎯ путем измерения перепада (P0ф − Pрч ), где 
P0ф и Pрч  соответственно ⎯ давление торможения в форкамере трубы и статическое 
давление в рабочей части. 

Основные измерения выполнялись с помощью полностью автоматизированного 
дистанционно управляемого координатного устройства с двумя степенями свободы (х, у). 
Перемещение подвижной части координатника по высоте пограничного слоя у осущест-
влялось по заранее заданной программе, предусматривающей выбор требуемого шага 
(до 1 мкм), а также сбор требуемых параметров для получения всей необходимой 
информации о полях средней скорости и параметрах турбулентности. При этом как 
сбор, так и обработка регистрируемой в ходе эксперимента информации осуществля-
лись непосредственно в темпе эксперимента и оперативно анализировались програм-
мными средствами, разработанными на базе пакета MatLab. 

Мгновенная скорость u в исследуемой точке поля сдвигового потока измерялась 
с помощью комплекса термоанемометрической аппаратуры 55M0 фирмы DANTEC. 
Блок-схема измерений включала термоанемометрический мост 55M10, к выходу которого 
был подключен линеаризатор 55D10. Сбор измеряемой информации осуществлялся сле-
дующим образом. Сигнал с выхода линеаризатора подавался на многоканальный высо-
кочастотный 14-ти разрядный внешний модуль Е-440 фирмы L-CARD, предназначенный 
для преобразования входных аналоговых сигналов в цифровую форму, и с его выхода 
через USB-порт передавался в персональный компьютер. Сбор информации в каждой 
измеряемой точке поля потока осуществлялся в течение 15 с с частотой 10 кГц. Посто-
янная составляющая сигнала, соответствующая средней скорости в пограничном слое, 
параллельно контролировалась вольтметром постоянного тока 55D31. Визуальный контроль 
за характером турбулентного сигнала осуществлялся с помощью осциллографа C1-73. 

В качестве первичного преобразователя использовался миниатюрный датчик, 
известный в литературе как датчик пограничного слоя, с чувствительным элементом 
в виде вольфрамовой нити диаметром 5 мкм и длиной 1,2 мм, который эксплуатировался 
в режиме постоянной температуры при перегреве 1,7. В процессе измерений корпус дат-
чика ориентировался под углом примерно 5° к вектору скорости набегающего потока. 
Тем самым при движении к стенке (отрицательное направление оси у) датчик касался 
поверхности пластины концами токоподводов (ножек). Торцы токоподводов используемого 
датчика представляют собой “пятачки” диаметром около 86 мкм. Таким образом, в момент 
касания, который контролировался по наличию электрического контакта со стенкой, 
расстояние от поверхности до середины диаметра нити было постоянным и равным 43 мкм. 
При движении датчика от стенки (положительное направление оси у) момент его отрыва 
от поверхности происходит лишь после выборки естественного механического люфта. 
Ложные (в пределах имеющегося люфта) отсчеты отбраковывались. Оцениваемая погреш-
ность такой процедуры составляет ±2 мкм. 

Температура потока в рабочей части трубы контролировалась с помощью термопа-
ры J-type, установленной в невозмущенном потоке, и регистрировалась с помощью 
мультиметра 34970A фирмы Agilent. 

Как и в предыдущей работе [6], местный коэффициент поверхностного трения Cf 
был принят в качестве основной определяющей величины при оценке эффективности 
предлагаемого способа управления турбулентным пограничным слоем. Обоснование 
методики определения величины Cf в неканоническом турбулентном течении, который, 
в частности, может формироваться при наличии вдува, приведено в работе [14]. Отметим 
кратко, что в этом случае кроме обычной калибровки датчика термоанемометра (во внеш-
нем потоке) выполнялась также тщательная его калибровка в зависимости от поперечной 
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координаты y при различных значениях скорости потока U∞ в окрестности ее режимного 
значения. Это позволяет учитывать охлаждающий эффект стенки на показания термо-
анемометра, корректно описывать распределение скорости в пристенной части профиля и, 
как следствие, определять Cf не только по логарифмической части профиля скорости 
(если таковая имеется), но и использовать для этой цели область ламинарного подслоя 
турбулентного пограничного слоя. 

Корректность определения трения указанным выше способом проверялась путем 
сравнения полученных данных при отсутствии протока воздуха с результатами прямых 
измерений [15]. Известно, что в рамках локально равновесной модели напряжение тре-
ния u υ′ ′  можно определить через турбулентную вязкость tν  как 

( / ),tu υ ν du dy′ ′− =                                                           (1) 

где *κ ,tν υ y=  в которой 1/ 2
* ( / )wυ τ ρ=  ⎯ динамическая скорость, а κ ⎯ константа Кар-

мана. Вычисление соответствующих значений u υ′ ′  осуществлялось при условии, что 

* /y yυ ν+ =  < 30 (y/δ 0,99 = 0,1), т.е. в слое постоянного напряжения трения. Выполненные 
таким образом оценки показали, что максимальное отклонение относительных эксперимен-
тальных значений ,u υ′ ′  полученных в настоящей работе, от данных работы [15] не превы-
шает 6 %. 

Случайная погрешность определения наиболее характерных величин, в частности, 
толщин вытеснения и потери импульса (σδ* и σδ**), а также местного коэффициента 
поверхностного трения (σ Cf ) находилась по результатам восьмикратных измере-
ний профиля скорости в пограничном слое при отсутствии вдува и составляла соответст-
венно ±3σδ*= 0,90 %, ±3σδ**= 0,84 %, ±3σCf = 0,51 %. Подчеркнем более определенно, 
что здесь приведены не полные относительные погрешности, а лишь случайные их 
значения, которые, строго говоря, отражают стабильность работы используемого изме-
рительного оборудования. Фактически же в эксперименте могут присутствовать дру-
гие типы погрешностей (например, систематические), существование которых выявить 
удается далеко не всегда. Поэтому реальная погрешность интегральных величин δ*, 
δ**, Cf может оказаться несколько иной. Приведенный далее анализ показал, что она 
действительно оказалась более высокой (см. раздел 2.2.2). 

1.2. Расчет 

Задача обтекания пластины с входным устройством решалась численно на базе 
пакета ANSYS Fluent. При этом использовались осредненные по Рейнольдсу двумерные 
уравнения Навье−Стокса для вязкой несжимаемой жидкости. Для замыкания системы 
уравнений использовалась двухпараметрическая дифференциальная модель турбулент-
ности Лаундера−Сполдинга k-ε [16]. Решение строилось в стационарной постановке 
методом установления. При этом для вычисления осредненных параметров потока и 
параметров турбулентности использовались соответственно противопоточные схемы 
второго и первого порядка аппроксимации. Расчетная область представляла собой пря-
моугольник, верхним и нижним основаниями которого служили потолок и пол рабочей 
части аэродинамической трубы, а входная и выходная границы располагались соответ-
ственно на расстоянии 2000 и 1000 мм от передней и задней кромок пластины. На входной 
границе задавалась величина скорости набегающего потока, интенсивность турбулент-
ности предполагалась малой (порядка 0,05 %), а отношение молекулярной вязкости 
к турбулентной µ∞ /µt∞ было выбрано равным 1. Конфигурация расчетной модели вклю-
чала в себя участок пластины перед перфорированной вставкой, саму перфорированную 
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вставку, нижняя поверхность которой снабжена проницаемой подкладкой (фильтром), 
расположенную под ними камеру давления, входное устройство и заднюю часть пластины. 
В целом геометрия расчетной модели соответствовала геометрии экспериментальной 
модели за исключением нижней (нерабочей) поверхности, где, в отличие от экспери-
мента, задавался плавный переход от камеры давления к задней кромке пластины. 

Для упрощения задачи перфорированная стенка была заменена поверхностью 
с четырьмястами поперечными щелями, равномерно расположенными в направлении 
координаты х с шагом 1 мм. При этом ширина каждой щели равнялась 0,171 мм, а интер-
валы между щелями составляли 0,829 мм. На ширину каждой щели приходилось десять 
расчетных ячеек, в то время как на промежуток между ними ⎯ двадцать пять ячеек. 
Таким образом, вся расчетная область содержала 5,5 млн. прямоугольных ячеек. Такая 
постановка задачи позволяет исследовать течение в окрестности перфорированной 
пластины с таким же коэффициентом проницаемости (17,1 %), как в эксперименте. Для 
достижения достаточной точности выполнено сгущение расчетной сетки в направлении 
поперечной координаты у так, чтобы обеспечить значение y+ ~ 0,2. При этом турбулент-
ный пограничный слой на пластине разрешается в явном виде с выделением ламинарного 
подслоя. 

Как отмечалось выше, для улучшения равномерности выдуваемого через перфори-
рованную поверхность газа, в эксперименте использовался специальный фильтр. В чис-
ленном расчете фильтр рассматривался как пористый материал, и течение через него 
моделировалось как ламинарное с использованием закона Дарси 

refgrad ,p k µυ= −  

где grad p ⎯ градиент давления вдоль линии тока, refυ  ⎯ вектор объёмной скорости 
в пористой области, µ ⎯ коэффициент динамической вязкости воздуха, k ⎯ коэффи-
циент гидравлического сопротивления в порах. Объемная скорость определялась как 

ref ,υ υγ=  

где υ  ⎯ вектор средней скорости в поровом канале, γ ⎯ коэффициент пористости 
материала, т.е. отношение занятого воздухом объема в пористом материале к общему 
объему пористого материала. В проведенном расчете k = 3,07·1011 м-2, γ = 0,5. 

2. Результаты исследований и обсуждение 

2.1. Пограничный слой без протока воздуха через входное устройство 

Начальная стадия экспериментов предусматривала анализ состояния сдвигового 
течения на исследуемой плоской пластине при отсутствии протока воздуха через входное 
устройство. В этом случае приемная часть входного устройства закрывалась с помощью 
устанавливаемой впереди него специальной заглушки с плавным контуром, обеспечи-
вающей безотрывное обтекание указанного устройства. 

По техническим причинам сама перфорированная поверхность не была оснащена 
приемниками давления. Поэтому о результатах измерений статического давления на 
поверхности модели можно судить лишь по характеру изменения этой величины в областях, 
расположенных выше и ниже по потоку от перфорированной вставки. Они показали, что 
в указанных областях (за исключением окрестностей передней и задней кромок пластины) 
реализуются участки практически безградиентного течения, где статическое давление 
в пределах погрешности эксперимента можно считать почти постоянным. Дополни-
тельные измерения средней скорости потока на высоте у, примерно соответствующей 
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внешней границе пограничного слоя, выполненные с помощью термоанемометра в пятна-
дцати точках по длине пластины, показали, что максимальная разница 

∆U = max min

aver
100 %

U U
U

⎛ ⎞−
⋅⎜ ⎟

⎝ ⎠
 

не превышает 0,9 %, где индексы “max”, “min” и “aver” относятся соответственно к мак-
симальному, минимальному и среднему значению скорости. Отмеченное безградиентное 
трение достигалось за счет установки пластины на небольшой (около 10′) положительный 
угол атаки и регулировкой характера течения в окрестности носика с помощью хвосто-
вого закрылка. 

Локальные и интегральные свойства течения в пограничном слое изучались на основе 
измерений профилей средней скорости и мгновенных значений ее продольных пульса-
ций в рабочей полосе частот, а также измерений поверхностного трения в среднем 
в двадцати поперечных сечениях по длине модели в центральной ее плоскости симмет-
рии (z = 0). Полученные данные показывают, что характеристики сдвигового потока 
на перфорированной поверхности соответствуют физическим представлениям 
о свойствах турбулентного пограничного слоя, формирующегося на непроницаемой 
гладкой плоской пластине при номинально безградиентном ее обтекании. Например, 
распределения интегральных характеристик пограничного слоя, в частности, толщин 
вытеснения δ* и потери импульса δ**, обнаруживают свойства течения, близкие к стан-
дартным. 

Вместе с тем более представительной является зависимость Cf = f (Re**) (рис. 2), 
характеризующая изменение местного коэффициента поверхностного трения Cf в зави-
симости от Re**, где Re** ⎯ число Рейнольдса, определенное по толщине потери им-
пульса δ**. Для сравнения приведены также данные расчета по формуле [17] 

1,33

** 1,74 0,31
0,3 ,

(lg Re )

H

f H
eC
−

+
=                                                     (2) 

где H = δ*/δ**⎯ формпараметр пограничного слоя. Однако при использовании формулы (2) 
возникает вопрос о корректном выборе величины H. Наиболее обоснованным представ-
ляется выбранный нами подход, суть которого состоит в следующем. Использовалось не 
текущее экспериментальное значение H(x) (что было бы в некоторой степени подгон-
кой), а величина H в одном из последних измерительных сечений, полагая, что течение 
в этом случае достигает равновесного (по Клаузеру) состояния. Это постоянное значение 
и закладывалось в расчет. 

Как видно, в целом имеет место вполне удовлетворительное согласование полу-
ченных двумя способами экспериментальных значений Cf с результатами расчета по фор-
муле (2). Более заметное расхождение наблюдается при низких числах Re**, это, возможно, 
обусловлено тем, что в этом случае пограничный слой все-таки не достиг полностью 
равновесного состояния. Однако максимальное отклонение экспериментальных значе-
ний Cf от расчетных, в том числе полу-
ченных на самой проницаемой поверх-
ности, не превышает 4 %. Такой результат 
является прямым подтверждением того 

 

 

Рис. 2. Изменение коэффициента поверх-
ностного трения в зависимости от числа 
Рейнольдса по толщине потери импульса 
                  (без протока воздуха). 
1 ⎯ логарифмическая область пограничного слоя, 
2 ⎯ методика авторов, 3 ⎯ расчет по формуле (2). 
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важного факта, что обтекание мелкоперфорированной стенки при отсутствии протока 
через входное устройство практически эквивалентно обтеканию гидравлически гладкого 
аналога. 

Профили турбулентных пульсаций скорости в пограничном слое в переменных 

закона стенки 2
* (lg )u /υ f y+′ =  при отсутствии протока через входное устройство также 

подтверждают, что характеристики сдвигового течения над перфорированной стенкой 
не противоречат физическим представлениями о свойствах турбулентного пограничного 
слоя, формирующегося на гладкой плоской пластине в условиях безградиентного течения. 

2.2. Пограничный слой с протоком воздуха через входное устройство 

2.2.1. Мотивация 

Идея организации вдува воздуха в пограничный слой через входное устройство 
с использованием внешнего напорного потока возникла в связи с полученным ранее 
авторами интересным результатом, суть которого в следующем. Оказалось, в частности, 
что путем пассивной подачи воздуха из атмосферы по тракту “подводящие трубопрово-
ды−камера давления−перфорированная стенка” можно достичь в исследуемых условиях 
существенного снижения поверхностного трения на обтекаемой поверхности лишь за 
счет естественного перепада между барометрическим давлением и статическим давле-
нием в рабочей части аэродинамической трубы. Причем увеличение скорости набегаю-
щего потока приводит к росту интенсивности вдува через перфорированную стенку (что 
вполне естественно) и соответствующему уменьшению трения. 

В качестве примера на рис. 3 представлены результаты измерений нормированных 
локальных значений коэффициента поверхностного трения Cf /Cf0 (х) вдоль плоской пла-
стины, которые получены лишь за счет указанного выше пассивного перетока воздуха. 
Здесь Cf0 ⎯ соответствующие значения Cf в сходных точках на расстоянии х в исходном 
течении, а х = хэф ⎯ эффективное начало развития турбулентного пограничного слоя. 
Оно определялось из условия совпадения в первом измерительном сечении эксперимен-
тально найденного значения δ** и значения δ**, вычисленного по методике, разработан-
ной Cebeci [18] в рамках уравнений пограничного слоя, и последующего расчета вверх 
по течению до точки х, в которой величина δ** = 0; для простоты изложения далее ин-
декс “эф” будет опускаться. При этом использовались те же подводящие трубопроводы, 
что и при обычном (принудительном) вдуве из системы сжатого воздуха [6]. Отличие 
заключается в том, что вся область вдува состоит из трех изолированных друг от друга 
проницаемых участков, границы между которыми изображены вертикальными линиями. 
При этом расход воздуха через эти участки был одинаковым. 

Как видно, за счет пассивного перетока воздуха, эквивалентного некоторой интен-
сивности вдува через мелкоперфорированную стенку, можно достичь существенного 
снижения коэффициента поверхностного трения Cf, величина которого в конце послед-

него участка превышает 30 %. 

 

Рис. 3. Распределение нормированного 
коэффициента поверхностного трения по 
длине модели, реализованного за счет 
пассивного перетока воздуха, обуслов-
ленного естественным перепадом между 
барометрическим и статическим давле-
ниями в рабочей части аэродинамической 
                                 трубы. 



Теплофизика и аэромеханика, 2015, том 22, № 4 

 437 

Что касается применения подобного метода управления в реальных условиях, 
например, на транспортном самолете, то этот вопрос требует дополнительной тщательной 
проработки. Естественный путь реализации такого подхода ⎯ перепуск воздуха из салона 
самолета, где создаются стандартные условия для жизнеобеспечения, через перфориро-
ванную обшивку непосредственно за борт. Ясно, однако, что это потребует дополни-
тельных энергоресурсов для восстановления в салоне нормальных условий, в частности 
давления. В противном случае придется иметь на борту автономный источник (например, 
компрессор) для реализации принудительного вдува, что, естественно утяжеляет конст-
рукцию. В конечном итоге вопрос об эффективности такой системы должен решаться на 
основе оценки баланса затраченной и выигранной за счет вдува мощности. 

Приведенные выше результаты наводят на мысль о необходимости апробации 
подобного подхода, основанного на использовании ресурсов внешнего потока. 

2.2.2. Распределение локальных и интегральных характеристик 
          пограничного слоя 

Отметим сразу, что профиль средней скорости в пограничном слое над перфориро-
ванной вставкой при наличии протока воздуха через входное устройство в принципе 
имеет тот же вид, что и при принудительной подаче воздуха в камеру давления с последую-
щим равномерным вдувом воздуха в пограничный слой [6]. В частности, во внутренней 
области пограничного слоя распределение средней скорости при отсутствии протока 
через входное устройство вполне удовлетворительно описывается классическим законом 
стенки u+ = А logy+ + B (рис. 4) с коэффициентами А = 5,62 и B = 5,0 [19], где u+ = */ ,u υ  

* /y yυ ν+ = , v ⎯ кинематический коэффициент вязкости. При этом при наличии протока 
воздуха наблюдается явно выраженное отклонение экспериментальной зависимости 
u+ = f(y+) от классического закона стенки. Поскольку переменные закона стенки u+ и y+ 
масштабируются динамической скоростью *,υ  ясно, что данный факт является косвен-
ным признаком уменьшения трения, обнаруживая, тем самым, ту же тенденцию, которая 
имеет место при принудительном вдуве. 

Что касается возможности описания свойств течения во внешней области погра-
ничного слоя, то, как и ранее, для проверки использовался подход, разработанный в ра-
ботах [20, 21], где для указанной области был предложен масштаб скорости в виде 
U∞δ

 */δ99. Оказалось, что экспериментальные профили скорости (U∞ − u) /U∞δ
*/δ99 = f(y /δ99) 

в пограничном слое над проницаемой частью пластины, нормированные с использо-
ванием указанного выше масштаба 
U∞δ

*/δ99, полученные как с протоком 
через входное устройство, так и без 
него, в пределах экспериментальной 
погрешности обобщаются единой 
зависимостью. В этом смысле они не 
противоречат ранее полученным 
результатам для случая принуди-
тельного вдува постоянной в про-
дольном направлении интенсив-
ности. 

 

 

Рис. 4. Профили средней скорости в пе-
ременных закона стенки в сечении x = 
                           = 1554,3 мм. 
1 ⎯ без протока воздуха, 2 ⎯ с протоком воздуха, 

3 ⎯ u+ = 5,62y+ + 5. 
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Рассмотрим теперь поведение турбулентных пульсаций скорости u′rms в пограничном 
слое над перфорированной пластиной при наличии протока воздуха через входное устрой-
ство. Изменения этой величины отражены на рис. 5 в виде профиля u′rms /Ue = f(y/δ**) 
и приведены в сравнении с соответствующими данными при отсутствии протока. Можно 
выделить три характерные области по высоте пограничного слоя, в которых наличие 
протока воздуха с изменением координаты у вызывает разный эффект. В частности, 
заметно превышение значений u′rms в области 0,11 ≤ y/δ**≤ 4,5 и последующее их зани-
жение при y/δ**≥ 4,5 (рис. 5а) в сравнении со случаем отсутствия протока через входное 
устройство. Если рассмотреть область течения, непосредственно примыкающую к стен-
ке (0 ≤ y/δ**≤ 0,11) (рис. 5b), то здесь также можно заметить пониженные значения u′rms. 
Последнее обстоятельство указывает на то, что при наличии протока через входное уст-
ройство происходит оттеснение максимума турбулентных пульсаций скорости от стенки, 
что в свою очередь свидетельствует об утолщении вязкого подслоя и, как следствие, 
о снижении поверхностного трения. В этом смысле здесь имеют место те же тенденции 
изменения характеристик течения, которые свойственны ему в условиях принудительного 
вдува. Отличие лишь в том, что рост u′rms в центральной из выделенных областей рас-
пространяется до бóльших значений у. 

 
 

Рис. 5. Профили пульсаций продольной компоненты скорости в сечении x =1554,3 мм. 
1 ⎯ без протока воздуха, 2 ⎯ с протоком воздуха. 
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Особый интерес представляет эффективность данного метода управления турбу-
лентным пограничным слоем, которую в первом приближении можно оценить на основе 
расчетно-экспериментальных данных о распределении трения. На рис. 6 представлены 
результаты измерений нормированных экспериментальных значений коэффициента 
поверхностного трения Cf /Cf0(х) (1) вдоль плоской пластины с протоком воздуха через 
входное устройство. Передняя и задняя границы перфорированного образца изображены 
вертикальными штриховыми линиями. С целью более наглядного представления характера 
изменения трения непосредственно в самой области вдува и позади нее распределение 
Cf /Cf0 впереди проницаемого образца отражено лишь ограниченным количеством данных. 
Отметим, что локальные значения Cf /Cf0 в этой области близки к соответствующим значе-
ниям при отсутствии протока. Вертикальными линиями изображено утроенное значение 
среднеквадратической погрешности (±3σ) нормированной величины Cf /Cf0 

2
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[ / ( / ) ]
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определенной по результатам многократных измерений этой величины в фиксированном 
сечении при наличии протока через входное устройство, где n = 7 ⎯ количество измере-
ний, 0/f fC C  ⎯ среднеарифметическое значение, а 0( / )f f iC C  ⎯ i-ое значение Cf. 

Как видно, погрешность определения коэффициента поверхностного трения доста-
точно велика. Это вызвано возникновением нестационарного характера течения в тракте 
входного устройства. Причину этого явления точно установить не удалось, поскольку 
проведение тонких измерений в самом тракте затруднительно из-за ограниченного 
доступа. Возможно, что появление нестационарности связано с формированием вихрей 
в задней части входного устройства, а также позади технологического уступа, что 
подтверждается данными расчета картины течения в проточном тракте, представленной 
на рис. 7 (заметим, что линейный масштаб по осям х и у здесь не выдержан одинаковым). 
Указанные вихри и, как следствие, возникающие в таком тракте осцилляции потока 
вполне могли вносить дополнительные возмущения в пограничный слой над поверхно-
стью перфорированной вставки, что и приводило к разбросу измеряемой в пристенной 
области течения средней скорости и соответствующему увеличению погрешности 
определения Cf /Cf0. В любом случае очевидно, что для последующих экспериментов 
конфигурация проточной части входного устройства должна быть модернизирована. 

На данном этапе исследований более важным является факт существенного 
уменьшения коэффициента поверхностного трения при наличии протока воздуха через 
входное устройство (см. рис. 6). Правда, темп изменения Cf /Cf0 по длине пластины далеко 

 
 
Рис. 6. Распределение нормированного коэффициента поверхностного трения по длине модели. 

1 ⎯ эксперимент, 2 ⎯ численный расчет. 
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не одинаков. Наибольшего снижения трения удается достичь в конце перфорированной 
вставки, где разница с исходным течением, определяемая как ∆Cf /Cf0, достигает 
порядка 50 %. Для сравнения на рисунке приведены также результаты численного рас-
чета коэффициента поверхностного трения (2), выполненного в рамках осредненных по 
Рейнольдсу уравнений Навье−Стокса с использованием дифференциальной двухпара-
метрической модели k-ε. Строго говоря, подобную задачу необходимо решать в трех-
мерной постановке, что требует значительных вычислительных ресурсов. Поэтому, как 
отмечалось выше, на текущем этапе исследований расчет проводился на основе упрощен-
ного подхода, а именно в двумерном приближении с заменой перфорированной поверх-
ности щелевой. Тем не менее, видно, что в целом данные расчета, по крайней мере 
над перфорированной поверхностью, качественно правильно отражают характер изме-
нения Cf /Cf0. В то же время наличие особенностей течения на границе раздела “проницае-
мая/непроницаемая стенка” и позади нее (см. далее) затрудняют получение адекват-
ного решения в этой области течения, что видно по существенному различию между 
экспериментальными и расчетными данными. Очевидно, что дальнейший успех на этом 
направлении может быть достигнут путем разработки более совершенных алгоритмов 
расчета исследуемого течения с учетом всех выявленных особенностей. 

Действительно, из рис. 6 следует также, что область пониженных значений Cf /Cf0 
не только охватывает саму перфорированную поверхность, но и распространяется вниз 
по потоку на непроницаемую часть пластины. Непосредственно позади перфорированной 
вставки коэффициент поверхностного трения резко возрастает, однако при после-
дующем увеличении х (х > 1640 мм) темп роста Cf /Cf0 существенно снижается. Видно, 
что в этой области Cf /Cf0 не возвращается (по крайней мере, скачкообразно) к величине, 
соответствующей состоянию течения при отсутствии протока. Важно отметить, что область 
пониженных значений трения достаточно протяженная и распространяется вниз по потоку 
на расстояние не менее половины длины проницаемой вставки. 

Причину неасимптотического поведения Cf /Cf0 позади области вдува трудно объяснить 
только резким изменением условий течения на границе раздела “проницаемая/непрони-
цаемая стенка”. Если бы это было так, можно было бы ожидать, что реакция потока на 
смену граничных условий будет проявляться в форме медленной релаксации основных 
характеристик течения (в том числе трения) к состоянию полного гидродинамичес-
кого равновесия [22]. Однако этого не происходит ни в рассматриваемом случае, ни 
в случае принудительного подвода воздуха через промежуточную камеру давления [6]. 
Поэтому более вероятным представляется следующее объяснение поведения зависи-
мости Cf /Cf0 = Cf /Cf0 (х) в отмеченной области течения. В исследуемых условиях нормальная 

 
 

Рис. 7. Результаты расчета течения во входном устройстве с протоком воздуха. 
Шкала цветности характеризует области равных скоростей, м/с; стрелки ⎯ векторы скорости. 
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к стенке локальная скорость потока, составляющая десятые доли процента от скорости 
набегающего потока U∞, мала. Вместе с тем суммарный эффект, обусловленный есте-
ственным в направлении оси х утолщением пограничного слоя и вдувом, должен спо-
собствовать развороту вектора скорости над перфорированной поверхностью в направле-
нии внешнего потока. При достижении сдвиговым потоком границы раздела “прони-
цаемая/непроницаемая стенка” нормальная составляющая скорости полностью исчезает, 
что приводит к обрушению потока с образованием вихря, типа вихря качения, с угловой 
скоростью вращения ωz. Это в свою очередь способствует уменьшению темпа роста 
поверхностного трения в ограниченной области течения, расположенной позади пер-
форированной стенки. Поскольку нет источников энергии для подпитки вихря, то, по 
мере увеличения продольной координаты х, его интенсивность ослабевает и, в конце 
концов, он полностью диссипирует. Как следствие, Cf постепенно достигает соответст-
вующего значения, близкого к своему равновесному состоянию. 

Необходимо также отметить, что указанная выше обширная область течения, 
характеризуемая пониженными значениями трения позади активной области вдува, имеет 
немаловажное значение для баланса полного аэродинамического сопротивления для 
комбинации пластина/входное устройство. Действительно, коэффициент сопротивления 
Сх исследуемой модельной конфигурации представляет собой сумму внешнего коэф-
фициента сопротивления Cxw, определяемого потерей импульса в пограничном слое, внут-
реннего коэффициента сопротивления ∆Сх, эквивалентного мощности, затрачиваемой на 
процесс вдува, коэффициента сопротивления самого входного устройства Схinl и интер-
ференционной составляющей ∆Схint комбинации пластина/входное устройство: 

Cx = Cxw + ∆Сх + Схinl + ∆Схint.                                            (3) 

Поскольку первая составляющая полного сопротивления определяется по резуль-
татам интегрирования зависимости Cf = f(х) вдоль пластины, включая область течения 
позади перфорированного образца, понятно, что за счет этого получится дополнитель-
ный выигрыш в сопротивлении. Учитывая большую протяженность указанной релакса-
ционной области, фактический выигрыш в Сх может оказаться существенным. Опреде-
ление как первой, так и второй составляющих сопротивления не вызывает особых слож-
ностей. Что касается третьей составляющей и особенно вклада в полное сопротивление 
четвертой составляющей за счет интерференции “пластина/входное устройство”, то 
на данном этапе работ их определение затруднительно. Поэтому в дальнейшем предпо-
лагается отладить методику весового эксперимента с целью измерения полного аэроди-
намического сопротивления модельной конфигурации с работающим входным устрой-
ством. Это позволит понять интегральную эффективность такого устройства, как сред-
ства анализируемого способа управления турбулентным пограничным слоем. Такую 
методику планируется создать на основе использования “плавающего” элемента, пред-
ставляющего собой “вырезанный” участок обтекаемой поверхности. Трудность состоит 
в том, что такой участок должен включать не только собственно перфорированную 
вставку и подвешенное под ней входное устройство, но и обширную часть окружающей 
поверхности плоской пластины, поскольку, как показано выше, область влияния вдува, а 
также самого входного устройства вниз по потоку весьма значительна. 

В заключение отметим, что механизм снижения трения над перфорированной 
поверхностью представляется вполне ясным. Наличие протока воздуха через входное 
устройство и воздействие вдува на пристенное течение способствуют увеличению 
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толщины ламинарного подслоя тур-
булентного пограничного слоя на 
обтекаемой поверхности (рис. 8), 
вследствие чего локальная скорость 
вблизи стенки уменьшается, что и 
приводит к уменьшению трения. 
Заметим лишь, что имеющийся 
здесь достаточно большой разброс 

значений δL вызван той же причиной, о которой сообщалось выше. 

Заключение 

Результаты расчетно-экспериментальных исследований, направленных на изучение 
возможности уменьшения поверхностного трения в несжимаемом турбулентном погра-
ничном слое плоской пластины путем вдува воздуха через мелкоперфорированную 
стенку, осуществляемого за счет подвода внешнего напорного потока через входное 
устройство, расположенное на нерабочей стороне модели, позволяют сделать следующие 
выводы. 

1. Пассивный вдув воздуха через мелкоперфорированную стенку за счет ресурсов 
внешнего напорного потока является вполне эффективным средством воздействия на 
турбулентный пограничный слой. В исследованных условиях такой подход обеспечивает 
устойчивое уменьшение локальных значений коэффициента поверхностного трения Cf по 
длине модели, достигающего 50 % в конце перфорированной вставки. При этом сохра-
няется резерв уменьшения Cf за счет применения входного устройства с более совер-
шенной конфигурацией проточного тракта и, возможно, за счет рационального размещения 
этого устройства по высоте пограничного слоя. 

2. Окончательный вывод об аэродинамической эффективности предложенного спо-
соба управления турбулентным пограничным слоем может быть сделан по результатам 
измерений величины полного аэродинамического сопротивления комбинации плоская 
пластина/входное устройство с протоком воздуха. Подобные исследования, основанные 
на использовании методики весового эксперимента, должны стать предметом дальней-
шего рассмотрения. 

3. Результаты численного расчета, характеризующие изменение локальных пара-
метров модифицированного вдувом турбулентного пограничного слоя, в том числе тре-
ния, над перфорированной поверхностью, качественно правильно отражают тенденции, 
которые демонстрируют экспериментальные данные. В то же время дальнейшее продви-
жение в решении этой задачи возможно лишь путем разработки более совершенных алго-
ритмов и численных методов расчета исследуемого течения. 
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