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Экспериментально исследованы характеристики несжимаемого турбулентного пограничного слоя на

плоской пластине при пассивном вдуве воздуха через расположенную заподлицо с ней мелкоперфориро-

ванную поверхность путем подачи внешнего напорного потока в аэродинамической трубе с использованием

входного устройства, оборудованного приспособлением для слива пограничного слоя на
”
нерабочей“ стороне

пластины. Обнаружено устойчивое уменьшение локальных значений коэффициента поверхностного трения

по длине пластины, достигающее порядка 80% в конце перфорированного участка. Показана возможность

управления поверхностным трением путем изменения скорости внешнего потока и подбора сеток и фильтров

на входе в проточный тракт.

Введение

Дальнейший прогресс высокоскоростного воздушного

транспорта, а также наземных транспортных средств

едва ли возможен без развития новых экономичных спо-

собов управления пристенными течениями [1,2]. Име-

ющийся на сегодня опыт управления ламинарными те-

чениями [3] является хорошей стартовой основой для

разработки эффективных методов воздействия на турбу-

лентный пограничный слой. Следует, однако, учитывать

некоторые особенности таких течений. Дело в том,

что при кажущейся простоте ламинарное течение при

высоких числах Рейнольдса на самом деле представ-

ляет собой достаточно сложный для изучения объект.

В частности, тонкие ламинарные пограничные слои

чрезвычайно чувствительны к дефектам обтекаемой по-

верхности [4]. Такие дефекты могут быть как следствием

неизбежных производственных допусков в конструкции

летательного аппарата (ЛА), так и наличия стыков и

сопряжений различных аэродинамических элементов, а

также загрязнения от насекомых или дефектов, возника-

ющих в результате соударения передней кромки крыла,

носовой части фюзеляжа и мотогондол с частицами

песка и мелкого мусора. Ясно, что управление таким

течением применительно к транспортному самолету —

очень непростая задача. К тому же при обтекании

многих элементов ЛА, таких как фюзеляж самолета,

корпус ракеты, пограничный слой в широком диапазоне

чисел Рейнольдса находится в турбулентном состоянии.

Поэтому использование искусственных способов управ-

ления турбулентными течениями, в частности путем

пассивного вдува газа [5–10] через высокотехнологич-

ную мелкоперфорированную проницаемую поверхность,

представляется одним из обнадеживающих путей, с

помощью которого можно уменьшить сопротивление

трения и полное аэродинамическое сопротивление и тем

самым повысить аэродинамическую эффективность ЛА.

Как следствие, это дает возможность увеличить даль-

ность полета и полезную нагрузку, снизить затраты

на топливо и уменьшить прямые эксплуатационные

расходы ЛА. Нельзя также не отметить другую практи-

ческую проблему, в которой используется вдув (впрыск
жидкости) через пористую стенку, — это тепловая

защита поверхностей, подверженных воздействию вы-

сокоэнтальпийных течений (лопатки газовых турбин,

стенки камер сгорания и другие элементы ракетного

двигателя) [11,12 и др.].
Начатые ранее авторами исследования [13] были свя-

заны с изучением эффективности пассивного вдува воз-

духа через гидравлически гладкую мелкоперфорирован-

ную стенку путем подвода внешнего напорного потока

в аэродинамической трубе через входное устройство,

расположенное непосредственно на
”
нерабочей“ поверх-

ности модели. Настоящая работа предпринята с це-

лью изучения возможности повышения эффективности

пассивного подвода воздуха через усовершенствованное

входное устройство, расположенное во внешнем потоке

и отделенное от стенки приспособлением для слива

пограничного слоя.

1. Техника, методика и условия
исследований

Эксперименты проводились в дозвуковой малотур-

булентной аэродинамической трубе Т-324 с размера-

ми рабочей части 1× 1× 4m Института теоретиче-

ской и прикладной механики им. С.А. Христиановича

СО РАН и охватывали диапазон скоростей невозму-

щенного потока в контрольном сечении U∞ от 9 до

23m/s, что соответствовало числам Рейнольдса на 1m

Re1 = (0.60−1.53) · 106 m−1.

Измерения выполнялись на модели плоской пластины

из дюралюмина Д16Т с размерами 2204.5 × 993.0mm в

плане и толщиной 6mm (рис. 1, a). Как передняя, так и
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Рис. 1. a — схема модели (не в масштабе): 1 — плоская

пластина, 2 — мелкоперфорированный образец, 3 — мелко-

ячеистый фильтр, 4 — турбулизатор пограничного слоя, 5 —

входное устройство, 6 — сетка + фильтр, 7 — устройство

слива пограничного слоя, 8 — приемники давления, 9 —

регулируемые разгрузочные отверстия; b — фото входного

устройства (вид по потоку): 1 —
”
нерабочая“ сторона пла-

стины, 2 — эллиптические обводы, 3 — устройство слива

пограничного слоя. (На задней стенке проточного тракта

видны разгрузочные отверстия.)

задняя части пластины (1) с
”
нерабочей“ стороны имеют

форму полуэллипса с соотношением полуосей 1 : 12.

На оси симметрии пластины имеется ряд приемников

статического давления диаметром 0.4mm.

Конструкция пластины (1) предусматривала возмож-

ность установки заподлицо с основной ее поверхностью

сменного плоского мелкоперфорированного образца (2)
толщиной t = 1.1mm достаточно больших размеров в

плане (420 × 250mm), что позволяло контролировать

локальные свойства течения (среднюю скорость, тре-

ние, пульсации скорости) на значительной длине x .
Параметры проницаемости перфорированного образца,

выбранные на основе данных [14], составляют: пори-

стость (суммарная относительная площадь отверстий)
17.1%, средний диаметр d отверстий, расположенных в

шахматном порядке, 0.17mm, отношение t/d = 6.47.

В процессе эксперимента напорный воздух набега-

ющего потока поступал во входное устройство пря-

моугольного сечения с размерами 236.5 × 25.5mm

(рис. 1, b) с закругленными (по всей длине проточного

тракта) углами, расположенное непосредственно под

перфорированным образцом. Cлив пограничного слоя,

развивающегося на
”
нерабочей“ поверхности модели,

осуществляется с помощью приспособления (3) высотой
18mm, контур которого с боковых сторон выполнен

по профилю Витошинского. Из входного устройства (5)
(рис. 1, a) через промежуточный мелкоячеистый двух-

слойный фильтр SEFAR PET 1500 150/380−34Y (3) и

саму перфорированную стенку (2) воздух подавался в

пограничный слой.

В целом два соображения были положены в основу

выбора геометрии входного устройства: достижение без-

отрывного обтекания на входе и создание повышенного

давления в проточной части указанного устройства. С

этой целью профилирование внешних обводов и входной

кромки выполнялось из условия минимума аэродина-

мического сопротивления. Кроме того, для достижения

указанных выше условий задняя стенка проточного

тракта имела регулируемые разгрузочные отверстия (9),
суммарная площадь которых в полностью открытом

состоянии составляла 57.8% от площади миделевого

сечения входного устройства. Приемники давления (8)
диаметром 0.4mm, размещенные на одинаковом рассто-

янии друг от друга, служили для измерения давления в

проточном тракте входного устройства.

Пограничный слой на рабочей стороне пластины был

искусственно турбулизирован путем размещения в обла-

сти максимального изменения давления (окрестность пе-
редней кромки) полосы длиной 30mm крупнозернистого

калиброванного песка с размером зерна h = 0.8mm (4).
Cбор и обработка регистрируемой в ходе экспери-

мента информации осуществлялись непосредственно в

темпе эксперимента и оперативно анализировались про-

граммными средствами, разработанными на базе пакета

MATLAB. Методика измерений мгновенной скорости u
в исследуемой точке поля сдвигового потока, основанная

на использовании комплекса термоанемометрической

аппаратуры 55M0 фирмы DANTEC, подробно изложе-

на в [7]. Отметим лишь, что в качестве первичного

преобразователя использовался миниатюрный датчик,

известный в литературе как датчик пограничного слоя,

с чувствительным элементом в виде вольфрамовой нити

диаметром 5µm и длиной 1.2mm, который эксплуатиро-

вался в режиме постоянной температуры при перегреве.

Обоснование метода определения местного коэффи-

циента поверхностного трения C f как основной опре-

деляющей величины в неканоническом турбулентном

течении, который, в частности, может формироваться

при наличии вдува в пограничный слой, дано в [15].
Отметим кратко, что метод позволяет учесть охлажда-

ющий эффект стенки на показания термоанемометра

и корректно описывать распределение скорости в по-

граничном слое и, как следствие, определять C f не

только по логарифмической части профиля скорости

(если таковая имеется), но и (что особенно важно)
используя для этой цели область ламинарного подслоя

турбулентного пограничного слоя.

О величине случайной погрешности измерения наибо-

лее характерных величин можно судить по результатам

определения местного коэффициента поверхностного

трения C f в исследованном диапазоне скоростей потока,

полученного двумя способами при отсутствии протока

(таблица): по распределению скоростей в логарифми-

ческой области пограничного слоя (закон стенки) и по

методике авторов, распространенной на область вязкого

подслоя. Как видно, максимальная разница в C f между

ними составляет менее 1.0%.
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Результаты определения местного коэффициента поверхност-

ного трения, полученного двумя способами (проток отсутст-

вует)

U∞,
Re◦x · 10−6 δ∗∗

, C◦

f · 10
3

1C f ,

m/s mm логарифмическая ламинарный %

область подслой

9 0.936 3.195 3.399 3.393 0.18

11 1.104 3.145 3.288 3.287 0.03

13 1.305 3.068 3.211 3.210 0.03

15 1.506 3.007 3.135 3.129 0.19

17 1.707 2.934 3.081 3.066 0.49

19 1.908 2.875 3.038 3.024 0.46

21 2.108 2.824 2.980 2.969 0.37

23 2.309 2.777 2.949 2.943 0.20

9 1.037 3.628 3.281 3.262 0.58

11 1.267 3.543 3.175 3.167 0.25

13 1.498 3.438 3.089 3.086 0.10

15 1.728 3.373 3.012 3.001 0.37

17 1.958 3.283 2.963 2.951 0.41

19 2.189 3.224 2.908 2.911 0.10

21 2.419 3.170 2.864 2.845 0.67

23 2.650 3.109 2.838 2.837 0.04

2. Результаты исследований

2.1. Характеристики течения при отсутствии
протока воздуха через входное
устройство (исходный пограничный слой)

Xарактер изменения статического давления на рабо-

чей поверхности в областях течения, расположенных

выше и ниже по потоку от перфорированного образца,

свидетельствует о том, что в указанных областях (за
исключением окрестностей передней и задней кромок

пластины) реализуются участки практически безгради-

ентного течения, где статическое давление в пределах

погрешности эксперимента можно считать почти посто-

янным.
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Рис. 2. Зависимость коэффициента поверхностного трения от

числа Рейнольдса (исходный пограничный слой — вдув отсут-

ствует): из логарифмической области пограничного слоя (1),
по методике авторов (2), расчет по методике Себеси (3).
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Рис. 3. Профили средней скорости в пограничном слое

в переменных закона стенки в сечении x = 1432mm: ис-

ходный пограничный слой — вдув отсутствует (a), вдув

Cb = 3.95 · 10−3 (b); u+ = 5.62y+ + 5.0 (1), u+ = y+ (2).

Локальные и интегральные параметры течения непо-

средственно в пограничном слое показывают, что харак-

теристики сдвигового потока на перфорированной по-

верхности полностью соответствуют физическим пред-

ставлениям о свойствах турбулентного пограничного

слоя, формирующегося на гладкой непроницаемой плос-

кой пластине при номинально безградиентном ее обте-

кании. В качестве примера на рис. 2 приведена зави-

симость, характеризующая изменение местного коэффи-

циента поверхностного трения C f от числа Re∗∗, где

Re∗∗ — число Рейнольдса, вычисленное по толщине

потери импульса пограничного слоя δ∗∗. Здесь для

сравнения приведены также данные численного расчета,

выполненного авторами по методике Себеси [16] для

гладкой плоской пластины в предположении безгради-

ентного ее обтекания. В целом имеет место вполне

удовлетворительное согласие полученных двумя спосо-

бами экспериментальных значений C f друг с другом,

Журнал технической физики, 2016, том 86, вып. 10
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Рис. 4. Картина предельных линий тока в плоскости сим-

метрии входного устройства: 1 — эллиптические обводы,

2 —
”
нерабочая“ сторона пластины, 3 — устройство слива

пограничного слоя, 4 — плоскость визуализации. U∞ = 21m/s.

а также с результатами численного расчета. Некоторое

расхождение в C f заметно в начальном интервале

значений Re∗∗ . Однако максимальное отклонение экспе-

риментальных значений C f от расчетных, в том числе

полученных на самой проницаемой поверхности, не

превышает 3−4%. Данный результат является прямым

подтверждением того важного факта, что обтекание

мелкоперфорированной стенки при отсутствии протока

через входное устройство практически эквивалентно

обтеканию гидравлически гладкого аналога.

Поведение локальных характеристик течения во внут-

ренней области турбулентного пограничного слоя мож-

но понять из анализа измеренных по длине модели

профилей средней скорости, пример которых приведен

на рис. 3, а в координатах закона стенки u+ = f (y+)

u+ = u/v∗, y+ = yv ′

∗
/ν

для сечения x , близко расположенного к середине

перфорированного образца. Видно, что в этом случае

распределение скорости в логарифмической области по-

граничного слоя вполне удовлетворительно описывается

классическим профилем скорости u+ = A log y+ + B с

коэффициентами A = 5.62 и B = 5.0 [17]. Важно также

отметить, что экспериментальное распределение скоро-

сти в ламинарном подслое хорошо аппроксимируется

линейным законом распределения скорости u+ = y+, что

дает возможность корректно определять C f при наличии

вдува в пограничный слой.

Профили турбулентных пульсаций скорости в

пограничном слое в переменных закона стенки

u′/v∗ = f (y+) и параметра равновесности Клаузера

G = [(H − 1)/H](2/C f )
0.5, где H = δ∗/δ∗∗ —

формпараметр пограничного слоя (см. далее рис. 10),
также подтверждают, что в этом случае 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. Характеристики течения с протоком
воздуха через входное устройство

В процессе выполнения предыдущих исследова-

ний [13] авторами обнаружено наличие нестационар-

ного характера течения в проточном тракте входного

устройства, обусловленного формированием переходно-

го режима течения на
”
нерабочей“ стороне пластины.

В этой связи настоящие эксперименты проводились в

условиях, когда входное устройство было вынесено во

внешний поток, но сам пограничный слой здесь также

искусственно турбулизировался. Однако данный прием

оправдал себя лишь частично. Поэтому в дополнение

к этому использовались различные комбинации прово-

лочной сетки и мелкоячеистого фильтра варьируемой

степени проницаемости, установленных в миделевом

сечении входного устройства. В этом случае результаты

измерений давления на нижней стенке проточного трак-

та показывают равномерный характер давления по всей

его длине практически для всех режимов подвода воз-

духа. Вместе с тем при низкой степени проницаемости

комбинации
”
сетка + фильтр“, например, при высокой

плотности фильтра проточный тракт не в состоянии

полностью пропустить массовый расход воздуха при

заданной скорости внешнего потока. Действительно,

известно, что при обтекании передней части дозвукового

воздухозаборника могут реализоваться две основные

схемы течения, искажающие нормальный режим течения

на его входе:

— с ускорением жидкости, когда на входе скорости

ниже расчетных значений или если массовый расход

превышает расчетное значение;

— с замедлением жидкости, когда скорости на входе

превышают расчетные значения, и устройство вслед-

ствие конструктивных особенностей не в состоянии

пропустить весь массовый расход.

Эксперименты показывают, что при некоторых комби-

нациях
”
сетка + фильтр“ на входе в устройство реализу-

ется именно вторая схема течения. Для изучения этого

вопроса была выполнена визуализация течения методом

масляной пленки, состоящей из смеси двуокиси титана,

силиконового масла, керосина и олеиновой кислоты,

объемное соотношение которых подобрано с учетом ре-

ализующейся здесь низкой скорости. Как видно (рис. 4),
линии тока на входе существенно искривлены, поток

отклоняется, огибая входное устройство с нижней сторо-

ны, указывая на то, что такое устройство не в состоянии

пропустить всю массу воздуха. Можно предположить,

что данное устройство не может в этих условиях обеспе-

чить минимальные потери и однородное поле скоростей

потока в проточной части тракта. По мере увеличения

степени проницаемости комбинации
”
сетка + фильтр“,

например, при уменьшении плотности фильтра искрив-

ление линий тока уменьшается, указывая на формирова-

ние более равномерного потока на входе и возрастании

расхода воздуха через проточный тракт.

Рассмотрим теперь некоторые локальные и инте-

гральные характеристики сдвигового течения на самой
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Рис. 5. Изменение коэффициента поверхностного трения в

сечении x = 1577mm (Rex = 2.218 · 106) в зависимости от

осредненного (по длине) коэффициента давления в проточном

тракте.

перфорированной поверхности. В этом случае профиль

средней скорости в пограничном слое при наличии про-

тока воздуха через входное устройство в принципе имеет

тот же вид, как и при принудительной подаче воздуха

через камеру давления [7,18]. В частности, распределе-

ние скорости во внутренней (логарифмической) обла-

сти пограничного слоя обнаруживает явно выраженное

отклонение экспериментальной зависимости u+ = f (y+)
от классического закона стенки (рис. 3, b). Поскольку

переменные закона стенки u+ и y+ масштабируются

динамической скоростью v∗ =
√
τW /ρ, где τw — каса-

тельное напряжение, ясно, что данный факт является

косвенным признаком существенного уменьшения тре-

ния, обнаруживая тем самым ту же тенденцию, которая

имеет место при принудительном вдуве.

Более важным является тот факт, что путем измене-

ния скорости внешнего напорного потока и соответству-

ющих условий на входе в устройство можно обеспечить

регулируемый расход воздуха через проточный тракт и

перфорированную пластину, а следовательно, и вдув в

пограничный слой. Тем самым такой пассивный подвод

воздуха может рассматриваться как способ воздействия

на состояние и характеристики турбулентного погранич-

ного слоя на обтекаемой поверхности, что в свою оче-

редь позволяет оценивать эффективность такого способа

управления с точки зрения снижения трения.

На рис. 5 представлены результаты измерений экспе-

риментальных значений коэффициента поверхностного

трения в сечении x = 1577mm в виде зависимости

C f = f (C p), где C p = (P f p − P∞)/q∞ — средний (по
длине проточного тракта) коэффициент давления. (Здесь
значение C p = 0 соответствует условиям заглушенного

входного устройства.) Понятно, что чем выше давление

в проточном тракте, тем больше расход воздуха через

проницаемую стенку, а следовательно, ниже коэффи-

циент трения C f на обтекаемой поверхности, о чем и

свидетельствуют приведенные здесь данные. Интересно,

что несмотря на существенное при повышенных значе-

ниях C p снижение трения, отрывной характер профилей

скорости еще не достигнут, но, судя по всему, уже реа-

лизуется предотрывное состояние пограничного слоя.

На рис. 6 приведены аналогичные данные, харак-

теризующие изменение коэффициента поверхностного

трения C f при варьировании относительной площади

разгрузочных отверстий на задней стенке проточного

тракта. (Здесь значения F/Fop = 0 и 1 соответствуют

полностью закрытому и открытому положению отвер-

стий.) Как видно, изменяя проходное сечение этих от-

верстий, можно в достаточно широких пределах менять

величину C f на перфорированной поверхности. Это

и понятно, поскольку, например, при росте величины

F/Fop, что равнозначно постепенному увеличению пло-

щади проходного сечения отверстий, часть воздуха сбра-

сывается во внешний поток, давление в проточном трак-

те уменьшается и соответственно уменьшается расход

(а следовательно, и вдув) воздуха через проницаемую

часть пластины в пограничный слой. Следует, однако,

иметь в виду, что дросселирование потока через круглые

отверстия может, по-видимому, вызвать большие гидрав-

лические потери, сравнимые с потерями при истечении

через решетку, расположенную перпендикулярно пото-

ку [19].
На рис. 7 представлены данные о распределении

экспериментальных значений коэффициента поверхност-

ного трения C f = f (x) вдоль плоской пластины с

протоком воздуха (1) через входное устройство. Для

сравнения показаны осредненные данные на исходной

конфигурации, т. е. при заглушенном входном устрой-
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Рис. 6. Изменение коэффициента поверхностного трения в

сечении x = 1577mm (Rex = 2.218 · 106) в зависимости от

относительной площади разгрузочных отверстий.
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Рис. 7. Распределение коэффициента поверхностного трения

по длине модели. Значения Cb : 3.95 · 10
−3 (1) и 0 (осредненные

экспериментальные значения) (2). Вертикальные штриховые

линии — границы перфорированного образца.
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Рис. 8. Калибровочные данные, характеризующие зависимость

коэффициента давления в камере давления от расхода воздуха

при принудительном способе вдува.

стве (2). Результаты (1) получены при среднем (по пло-

щади) коэффициенте вдува Cb = ρbυb/ρ∞U∞, равном

3.95 · 10−3, где индекс
”
b“ происходит от англ. blowing

(вдув). Поскольку прямо величину Cb измерить не

удалось, она определялась при следующем допущении.

В процессе предыдущих экспериментов, выполнявшихся

при принудительном вдуве воздуха в пограничный слой,

контролировался не только расход воздуха Q (прецизи-
онным расходомером), но и коэффициент давления CP

в камере давления, связь между которыми показана на

рис. 8. Используя данную калибровочную зависимость,

нетрудно по измеренным значениям CP в проточном

тракте определить расход Q, а следовательно, и вели-

чину коэффициента вдува. Понятно, что особенности

подвода воздуха в этих двух случаях не позволяют их

считать полностью адекватными друг другу. Поэтому

полученное здесь значение Cb , вообще говоря, требует

уточнения независимыми методами.

Отметим факт существенного уменьшения коэффици-

ента поверхностного трения, усиливающегося по мере

удаления от передней границы перфорированного об-

разца (рис. 7). Наибольшего снижения трения удается

достичь в конце перфорированного участка, где разница

с исходным течением (индекс
”
0“), определяемая как

1C f /C f 0 = (C f −C f 0)/C f 0, составляет порядка 80%.

Аналогичные данные (здесь не приведены), полученные
при более высокой плотности фильтра на входе в

проточный тракт, показывают, что выигрыш в трении

уменьшается.

Что касается основного механизма снижения трения,

достаточно подробно изложенного в [13], то он стано-

вится понятным из анализа профилей интегральной ин-

тенсивности пульсаций скорости u′/υ∗ = f (y). Коротко,
он состоит в следующем. Вверх по потоку от перфори-

рованного образца (x = (1−2)δ и выше) профили пуль-

саций в принципе имеют типичный для классического

турбулентного пограничного слоя характер, что вполне

естественно. На самой перфорированной поверхности

максимум пульсаций скорости, несколько возрастая по

абсолютной величине с увеличением продольной коор-

динаты x , постепенно смещается в сторону внешней

границы пограничного слоя. Причем здесь имеет место

такое же распределение u′ по высоте пограничного слоя,

как и обнаруженное нами ранее при принудительном

вдуве воздуха через камеру давления. Оно характери-

зуется наличием как минимум двух областей течения:

с пониженными (в сравнении с исходным течением)
значениями u′ непосредственно вблизи стенки и повы-

шенными значениями u′ при удалении от нее. В первом

случае это указывает на то, что при наличии протока

через входное устройство происходит оттеснение макси-

мума турбулентных пульсаций скорости от стенки, что

свидетельствует об утолщении вязкого подслоя и, как

следствие, о снижении поверхностного трения.

Данный факт подтверждается сравнительными

амплитудно-частотными спектрами возмущений в по-

граничном слое, приведенными на рис. 9 в полосе частот

1 f = 10 kHz в сечении x = 1432mm для случаев Cb =
= 0 и Cb = 3.95 · 10−3, полученными на расстоянии

y/δ∗∗ = 0.045 от стенки (рис. 9, а), где разница

между пульсациями продольной компоненты скорости

при Cb 6= 0 и Cb = 0 отрицательна, и на расстоянии

y/δ∗∗ = 2.20 (рис. 9, b), где эта разница положительна.

Как видно, в области течения, расположенной близко

к стенке (рис. 9, а), уровень возмущений во всем

диапазоне частот при наличии вдува заметно ниже,

а сам спектр не содержит ничего необычного и,

что самое важное, не имеет выделенных дискретных

частот. Наоборот, при увеличении относительной

координаты y/δ∗∗ (рис. 9, b) уровень возмущений при

наличии вдува заметно выше, но сам спектр также

не содержит выделенных дискретных частот. Заметим,

что значительное изменение спектра в области низких
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частот, где интенсивность возмущений существенно

уменьшается (ср. распределения (1) и (2) на рис. 9, а),
может свидетельствовать о разрушении низкочастотных

когерентных структур за счет пассивного вдува воздуха

в пограничный слой.

Вновь, как и во всех случаях принудительного вду-

ва [7,18], мы вынуждены констатировать наличие обла-

стей пониженных значений C f , охватывающих не только

саму перфорированную поверхность, но и непроницае-

мую часть пластины, расположенную ниже по потоку.

Характер зависимости C f = f (x) в этой последней об-

ласти обусловлен двумя механизмами:

— релаксацией сдвигового турбулентного потока к

своему естественному равновесному (по Клаузеру) со-

стоянию,

— особенностями течения на границе
”
проницае-

мая/непроницаемая стенка“.
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Рис. 9. Амплитудно-частотные спектры возмущений в по-

граничном слое в сечении x = 1432mm (Rex = 2.01 · 106) на

расстоянии y/δ∗∗ = 0.045 от стенки (a) и y/δ∗∗ = 2.20 (b).
Значения Cb : 3.95 · 10

−3 (1) и 0 (2).

G

0

30

20

10

1100 15001300 1700
x, mm

1900

1
2

Рис. 10. Изменение параметра равновесности Клаузера по

длине модели. Значения Cb : 3.95 · 10
−3 (1) и 0 (2). Вертикаль-

ные штриховые линии — границы перфорированного образца.

Первый из указанных механизмов подтверждается ха-

рактером распределения параметра равновесности Кла-
узера G по длине модели (рис. 10). Как известно,
указанный параметр характеризует баланс между про-

цессом порождения и диссипации кинетической энергии
турбулентности. В равновесном состоянии этот баланс

соблюдается, поэтому величина G имеет постоянное
значение, как это имеет место для исходного погранич-
ного слоя (символы 2). При наличии же вдува возникает

иная картина течения (символы 1). Как видно, при пере-
сечении передней границы

”
непроницаемая/проницаемая

стенка“ параметр G от своего равновесного состоя-
ния начинает возрастать, и эта тенденция сохраняется
вплоть до границы

”
проницаемая/непроницаемая стен-

ка“, после чего начинает уменьшаться, приближаясь к
своему равновесному (по Клаузеру) состоянию. Таким
образом, над перфорированной поверхностью и даже

вниз по потоку от нее течение находится в сильно нерав-
новесном состоянии. Такой класс течений, как правило,

характеризуется пониженными значениями трения [20].
Второй механизм состоит в следующем. Ясно, что

естественный рост толщины пограничного слоя в на-

правлении оси x , усиливающийся за счет вдува воздуха,
должен способствовать развороту вектора скорости над

перфорированной поверхностью в направлении внешне-
го потока. При достижении сдвиговым потоком границы
раздела

”
проницаемая/непроницаемая стенка“ нормаль-

ная составляющая скорости (по крайней мере, та ее
часть, которая обусловлена вдувом) исчезает, что при-

водит к обрушению потока с образованием вихря, типа
вихря качения с угловой скоростью вращения ωz . Это
в свою очередь замедляет темп роста поверхностного

трения при его стремлении к равновесному состоянию
в некой ограниченной области течения, расположенной

позади перфорированного образца. Поскольку источни-
ков энергии для подпитки вихря больше не существует,
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по мере увеличения продольной координаты x его интен-

сивность ослабевает, и, в конце концов, он полностью

диссипирует. Как следствие, C f постепенно достигает

соответствующего значения, близкого к своему равно-

весному (по Клаузеру) состоянию.

Следует также еще раз подчеркнуть, что отмеченная

выше обширная область течения, характеризующаяся

пониженными значениями трения позади перфорирован-

ного образца, имеет немаловажное значение при оцен-

ке баланса полного аэродинамического сопротивления

комбинации
”
пластина/входное устройство“ при наличии

протока воздуха. Действительно, коэффициент сопротив-

ления Cx исследуемой модельной конфигурации в самом

общем случае можно представить как сумму внешнего

коэффициента сопротивления Cxw , определяемого по-

терей импульса в пограничном слое рабочей поверх-
ности, внутреннего коэффициента сопротивления 1Cx ,

эквивалентного мощности, затрачиваемой на процесс

вдува, коэффициента сопротивления самого входного

устройства Cxinl и интерференционной составляющей

1Cxint комбинации ”
пластина/входное устройство“:

Cx = Cxw + 1Cx + Cxinl + 1Cxint .

Bклад каждой из этих составляющих в баланс полного

аэродинамического сопротивления — тема отдельного

исследования. Заметим, однако, что поскольку первая

составляющая определяется по результатам интегриро-

вания зависимости C f = f (x) вдоль пластины, вклю-

чающей и область течения позади перфорированного

образца, за счет этого можно получить значительный

дополнительный выигрыш в сопротивлении. Составля-

ющая 1Cx , эквивалентная величине дополнительной

мощности самой аэродинамической трубы, требующей-

ся для обеспечения пассивного протока воздуха через

входное устройство при заданном режиме набегающего

потока, по-видимому, невелика. Третья составляющая

в значительной степени определяется силами, действу-

ющими на внешние поверхности входного устройства,

зависящими от характера его обтекания потоком, место-

положения и способа установки устройства на пластине,

а также скорости потока и качества внешних обводов

устройства. При оценке вклада этой составляющей, по-

видимому, трудно обойтись без использования обсто-

ятельных параметрических расчетов. В общем случае

наибольшую трудность представляет определение ин-

терференционной составляющей комбинации
”
пласти-

на/входное устройство“. Чаще всего такая составляющая

определяется методом раздельного измерения сил и

моментов, действующих в потоке на аэродинамические

элементы, подверженные эффекту взаимодействия. По-

скольку в нашем случае входное устройство вынесено

во внешний поток, можно надеяться, что эта величина

не слишком велика.

Заключение

1. Распределение основных характеристик исследуе-

мого пограничного слоя (профилей средней скорости,

пульсаций скорости и спектрального состава возмуще-

ний, интегральных параметров течения и локального

трения) при пассивном вдуве воздуха через мелко-

перфорированную стенку за счет ресурсов внешнего

напорного потока подчиняется тем же закономерностям,

что и в случае принудительного вдува. Это означает,

что данный способ подвода воздуха является вполне

надежным средством воздействия на турбулентный по-

граничный слой на обтекаемой поверхности и провер-

ки его аэродинамической эффективности как способа

управления.

2. Обнаружено устойчивое уменьшение локальных

значений коэффициента поверхностного трения C f по

длине модели, которое при Cb = 3.95 · 10−3 может до-

стигать порядка 80% в конце перфорированного образца.

При этом сохраняется резерв дальнейшего уменьше-

ния C f за счет совершенствования данного метода

управления пограничным слоем.

3. Предложенная конфигурация проточного тракта

входного устройства в состоянии обеспечить прием-

лемый расход воздуха через перфорированную стенку

лишь в относительно узком диапазоне скоростей потока,

что вполне естественно. Необходимы параметрические

исследования численными методами расчета, на базе

которых можно получить предварительную информацию

об оптимальной конфигурации проточного тракта в ши-

роком диапазоне исследуемых условий и использовать

такую информацию непосредственно в эксперименте для

более эффективного управления пограничным слоем.

Таким образом, полученные результаты свидетель-

ствуют о том, что при рассмотренном способе управле-

ния турбулентным пограничным слоем принудительный

подвод воздуха не является необходимым условием.

Вместо этого обеспечить регулируемый расход воздуха

через проточный тракт, проницаемую стенку и далее в

пограничный слой с целью управления распределением

и величиной поверхностного трения на обтекаемой по-

верхности можно варьировать скорости внешнего напор-

ного потока и условий на входе в подводящее устрой-

ство. Такой подход является простым и доступным ин-

струментарием для решения поставленной задачи и, как

следствие, позволяет потенциально снизить увеличение

веса всей конструкции по сравнению с принудительным

подводом воздуха.

Работа выполнена при частичной финансовой под-

держке Российского фонда фундаментальных исследова-

ний (грант № 14-08-00020).
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