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Представлены результаты экспериментальных исследований способов управления обтеканием моделей 
крыльев на больших углах атаки, когда возникает отрыв потока вблизи передней кромки (срыв потока). Исполь-
зованы новые методы воздействия на срыв для создания безотрывного обтекания. Методы основаны на получен-
ных в предыдущих исследованиях данных о существовании трехмерной вихревой структуры течения внутри об-
ласти отрыва. Обнаружено, что точечное воздействие на эти вихри позволяет полностью изменить характер обте-
кания и устранить отрыв. Полученные результаты показывают, что существует тесная взаимосвязь между вихря-
ми и областью отрыва в целом. Если помешать формированию вихревых структур, то зона отрыва претерпевает 
существенные изменения, вплоть до ее полного исчезновения. 
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Вынесенный в название статьи термин 

«управление отрывом» предполагает, в ос-
новном, такое воздействие на течение, что-
бы отрыва не было. Необходимо это для то-
го, чтобы избежать негативного влияния 
отрыва на характеристики движущегося те-
ла и воздушного потока вокруг этого тела. 
Дело в том, что при отрыве потока от обте-
каемой поверхности создается дополни-
тельное сопротивление, и для движения ле-
тательного аппарата в атмосфере или для 
движения жидкости по трубопроводу необ-
ходимо увеличить силу тяги, что приведет к 
увеличению расхода энергии (топлива). По-
этому предотвращение или подавление от-
рыва потока требуется для того, чтобы осу-
ществлять движение либо с меньшим рас-
ходом топлива, либо с большими скоростя-
ми движения и на большую дальность. Кро-
ме того, есть еще одно крайне неблагопри-
ятное влияние отрыва потока. При некото-
рых условиях, которые будут рассмотрены 
ниже, отрыв приводит к резкому, скачкооб-
разному снижению подъемной силы крыла, 
что приводит к сваливанию самолета в што-
пор и быстрой потере высоты. 
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Первоначальные сведения 
об отрыве потока 

Отрыв потока – это одно из физических 
явлений, возникающих при движении газов 
или жидкостей над твердой поверхностью, 
или наоборот, при движении тела в непод-
вижной жидкости или газе. Оно заключает-
ся в том, что поток перестает двигаться 
вдоль поверхности и отходит от нее. Общие 
сведения о явлении отрыва можно найти в 
монографии [1]. Два фактора являются оп-
ределяющими для возникновения отрыва 
потока – вязкость и изменения давления 
вдоль поверхности. Необходимым условием 
отрыва потока от поверхности является воз-
растание давления в направлении течения, 
т. е. положительный (неблагоприятный) гра-
диент давления. Такие условия возникают, 
например, при обтекании крыла. Верхняя 
поверхность крыла обычно имеет выпуклую 
форму, что и приводит к появлению небла-
гоприятного градиента давления и отрыва 
потока в задней части крыла. Влияние вязко-
сти приводит к тому, что вблизи поверхности 
поток теряет скорость из-за трения о поверх-
ность, и возникает тонкий слой возду- 
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ха, условно говоря, «прилипший» к поверх-
ности, называемый пограничным слоем. 
В пограничном слое скорость движения 
воздуха увеличивается с увеличением рас-
стояния от поверхности. Рассматриваемый в 
литературе отрыв потока во многих случаях 
является отрывом пограничного слоя (см., 
например, [2]). 

Отрыв потока следует рассматривать во 
взаимосвязи с еще одним фундаментальным 
физическим явлением, возникающим в по-
токах жидкостей или газов – переходом те-
чения в пограничном слое из ламинарного 
состояния в турбулентное. Существуют раз-
личные варианты взаимосвязи отрыва пото-
ка и ламинарно-турбулентного перехода. 
Например, возникновение отрыва ускоряет 
переход к турбулентности. С другой сторо-
ны, отрыв турбулентного пограничного слоя 
происходит при более высоком неблагопри-
ятном градиенте давления, чем отрыв лами-
нарного пограничного слоя.  

В данной работе рассматриваются от-
рывные течения, имеющие место на телах в 
форме крыльев при малых скоростях потока 
воздуха (до 100 м/сек). При такой скорости 
сжимаемостью воздуха можно пренебречь и 
рассматривать его как течение несжимаемой 
вязкой жидкости. Поскольку такая скорость 
значительно меньше скорости распростра- 
 

нения звука в воздухе, течение называется 
дозвуковым. В работе [3] описаны различ-
ные варианты и формы отрывных течений, 
возникающих на крыльях при малых дозву-
ковых скоростях. Показано, что характер 
отрыва потока зависит от скорости движе-
ния, формы поверхности крыла, и угла, под 
которым крыло расположено к воздушному 
потоку. Этот угол называется углом атаки. 
Именно угол атаки определяет вид отрыва. 
Варианты отрыва, возможные при различ-
ных углах атаки, показаны на рис. 1 (данные 
из работы [3]). Так, при малом значении уг-
ла атаки (рис. 1, а), ламинарный погранич-
ный слой отрывается от поверхности крыла 
в области неблагоприятного градиента в 
средней части крыла. В оторвавшемся тече-
нии происходит ламинарно-турбулентный 
переход, и турбулентный поток присоеди-
няется обратно к поверхности крыла. При 
этом возникает местная зона отрыва, кото-
рая называется «ламинарный отрывной пу-
зырь» и которая имеет небольшие размеры 
по сравнению с размерами самого крыла. 
В этом случае отрывная область на крыле 
существует в виде узкой полосы, вытянутой 
вдоль размаха, а на большей части крыла 
течение безотрывное (присоединенное). При 
увеличении угла атаки отрывной пузырь 
сдвигается к передней кромке крыла, а в 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 1. Схемы отрывных течений над поверхностью крыла [3]: 
1 – переход от ламинарного течения к турбулентному; 2 – ламинарный отрывной пузырь; 

3 – область отрыва турбулентного пограничного слоя; 4 – область срыва потока; 5 – вихри по концам крыла 
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задней части крыла может возникнуть еще 
один отрыв – отрыв турбулентного погра-
ничного слоя (рис. 1, б). При турбулентном 
отрыве не происходит присоединения ото-
рвавшегося потока к поверхности крыла, и 
зона отрыва включает всю область от линии 
отрыва до задней кромки крыла. При даль-
нейшем увеличении угла атаки возникает 
отрыв потока вблизи передней кромки, на-
зываемый также срывом, глобальным или 
полным отрывом (рис. 1, в). Угол атаки, при 
котором происходит срыв, называется кри-
тическим, поскольку в этом случае проис-
ходит резкое уменьшение подъемной силы 
крыла, т.е. самолет теряет опору в воздухе и 
переходит в режим свободного падения, что 
может привести к катастрофическим по-
следствиям. При достижении критического 
угла атаки область отрыва занимает всю по-
верхность крыла от передней до задней 
кромки. 

Следует отметить одну интересную осо-
бенность отрывных течений, которая назы-
вается «гистерезис» обтекания. Гистерезис 
выражается в том, что при одном и том же 
угле атаки и одной и той же скорости воз-
душного потока в некотором диапазоне их 
значений возможны два варианта обтека-
ния – отрывное и присоединенное. Гистере-
зис наблюдается в экспериментах, когда 
угол атаки крыла сначала увеличивается, а 
затем уменьшается [4], или если модель 
крыла заранее установлена на каком-то угле 
атаки, а скорость потока сначала увеличива-
ется, а потом уменьшается [5].  

В последние десятилетия при изучении 
отрывных течений много внимания уделяет-
ся исследованию их внутренней структуры. 
В работах [3–14] было показано, что внутри 
области отрыва возникает одна или несколь-
ко пар крупномасштабных вихрей, вращаю-
щихся в плоскости крыла. На рис. 2 показана 
типичная картина течения на поверхности 
крыла при отрыве турбулентного погранич-
ного слоя (данные из работы [13]). Видно, 
что в области отрыва сформировалось три 
пары вихрей. На рис. 3 показана картина те- 
 

 
 
 
 
 

 

Рис. 2. Картина течения 
при отрыве турбулентного пограничного слоя [14] 

чения при срыве с передней кромки (данные 
из работы [5]). На крыле есть только одна 
пара вихрей. По-видимому, образование вих-
ревых структур является неотъемлемым 
свойством отрывных течений.  

В экспериментах в аэродинамических 
трубах зафиксировано многообразие форм 
вихревого течения при отрыве турбулентно-
го пограничного слоя и при срыве на пря-
мых (прямоугольных при виде в плане) 
крыльях. Обнаружены как общие свойства 
таких течений, выражающиеся в образова-
нии крупномасштабных парных вихрей, 
вращающихся в плоскости крыла, так и от-
личия в топологии вихревых структур в за-
висимости от типа отрыва, краевых условий, 
удлинения крыла и других факторов. Суще-
ствование таких вихрей открывает новое 
направление в изучении турбулентного от-
рыва и срыва потока, так как принципиаль-
но изменяет физическую картину течения, 
первоначально предполагавшуюся двумер-
ной, и требует создания новой модели явле-
ния отрыва, с учетом его трехмерности.  

Изучение отрывных течений имеет 
большое практическое значение для нового 
направления в авиации – малоразмерных 
летательных аппаратов различного назначе-
ния, которые в настоящее время получают 
все более широкое распространение. Связа-
но это с несколькими причинами: их эконо-
мичностью, уникальными летными характе-
ристиками, малой уязвимостью и т. д. По-
летное число Рейнольдса по хорде крыла у 
таких летательных аппаратов лежит в диа-
пазоне Re = 105–106. В настоящее время су-
ществует настоятельная необходимость 
улучшения летных качеств малоразмерных 
летательных аппаратов. Дело в том, что ис-
пользуемые на таких аппаратах классиче-
ские дозвуковые профили крыла, устойчи-
вые к срыву потока, на малых (докритиче-
ских) углах атаки имеют большое сопротив-
ление в результате образования обширных 
отрывных пузырей. Поэтому устранение 
отрыва в этом случае является весьма акту-
альной задачей. 

Некоторые методы управления 
отрывом потока 

Применение турбулизаторов. Предот-
вращение срыва потока является одной из 
основных задач по управлению отрывными 
течениями. Необходимость изучения раз-
личных методов воздействия на срыв объ-
ясняется тем, что устранение срыва значи-
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тельно увеличивает подъемную силу крыла 
и уменьшает его лобовое сопротивление. 
Начало изучению методов воздействия на 
отрыв положил Л. Прандтль; полученный 
им результат описан Г. Шлихтингом в [2]. 
Прандтль исследовал отрыв потока на моде-
ли в форме шара. Он показал, что если пе-
ревести пограничный слой на шаре из лами-
нарного в турбулентное состояние, то ме-
стоположение линии отрыва изменяется. 
Для ламинарного пограничного слоя линия 
отрыва лежит приблизительно на экваторе 
шара. Прандтль установил на шаре в его 
передней части проволочное кольцо, кото-
рое вызывало искусственную турбулизацию 
пограничного слоя. Вследствие этого линия 
отрыва сдвинулась на заднюю половину 
шара и область отрыва стала меньше в раз-
мерах. Сила лобового сопротивления шара 
значительно снизилась. Методы воздейст-
вия на отрыв с помощью турбулизаторов 
получили широкое распространение. Ис-
пользуются также вихрегенераторы – уст-
ройства, за которыми образуется вихревой 
след. И турбулизаторы и вихрегенераторы 
устанавливаются перед линией возможного 
отрыва и препятствуют его возникновению. 
Эти и аналогичные методы управления от-
рывом изложены в фундаментальной рабо- 
те [15]. Для управления отрывом использу-
ются также отсос пограничного слоя или 
вдув воздуха в предотрывный пограничный 
слой, изменение формы профиля крыла, 
применение отклоняемых элементов поверх-
ности крыла – предкрылков и закрылков.  
Акустическое управление отрывом. От-

носительно новый способ управления. 
Ссылки на работы по акустическому управ-
лению отрывом можно найти в работе [13]. 
Оказалось, с помощью звука можно добить-
ся присоединения потока [16]. В работе [17] 
установлен физический механизм такого 
воздействия. В этой работе было показано, 
что влияние звука на глобальный отрыв свя-
зано с возникновением в течении, в начале 
зоны отрыва, неустойчивых колебаний – 
собственных возмущений сдвигового пото-
ка. Усиление этих колебаний под действием 
звука и приводило к присоединению потока 
на всем крыле. Присоединение было обра-
тимым: после выключения звука отрыв вос-
станавливался. Продолжение работы в этом 
направлении (см. [18; 19]) позволило обна-
ружить эффект необратимого присоедине-
ния потока, при котором после прекращения 
звукового воздействия режим срыва потока 

не восстанавливался, а течение оставалось 
присоединенным к поверхности крыла. 
В результате устранения срыва потока зна-
чительно улучшались аэродинамические 
характеристики крыла. Например, измере-
ния подъемной силы и лобового сопротив-
ления модели крыла показали, что коэффи-
циент подъемной силы модели прямого 
крыла вырос примерно на 30 %, а коэффи-
циент лобового сопротивления уменьшился 
более чем в два раза [19]. Выполненная в 
этой работе визуализация обтекания крыла 
методом шелковинок показала, что увели-
чение интенсивности звукового воздействия 
приводит к постепенному присоединению 
потока, начиная с краев крыла к его середи-
не и, соответственно, к уменьшению разме-
ров отрывной зоны, вплоть до полного при-
соединения потока.  

Детальные исследования того, как звуко-
вые колебания сказываются на трехмерной 
структуре течения, проведены при изучении 
топологии отрывного обтекания крыла в ра-
боте [20]. Эксперименты выполнены в аэро-
динамической трубе Отделения Немецкого 
аэрокосмического общества в Геттингене. 
Изучено воздействие как пространственно-
однородного звукового поля, так и сфокуси-
рованных звуковых колебаний (звукового 
пучка) на вихревую структуру отрывного 
течения. Было обнаружено, что топология 
течения, возникающего при срыве потока с 
передней кромки прямого крыла, помещен-
ного под большим углом атаки, характеризу-
ется образованием крупномасштабных вих-
рей, расположенных вдоль размаха модели 
(рис. 4, а). 

Возбуждение отрывного течения одно-
родным акустическим полем от удаленного 
звукового источника на «оптимальных» 
частотах вызывало присоединение отры-
вающегося слоя. В результате срыв потока с 
передней кромки сменялся отрывом турбу-
лентного течения ниже по потоку (рис. 4, в), 
что благоприятно отражалось на аэроди-
намических характеристиках крыла. В то 
же время в результате экспериментов [20] 
 

 
 
 
 
 
 

 

Рис. 3. Картина течения при срыве [5] 
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возможными взаимосвязанными явлениями: 
отрывом потока и ламинарно-турбулентным 
переходом в пристенной зоне течения. От-
рыв ламинарного пограничного слоя, как 
правило, сопровождается его турбулизаци-
ей. Последующее присоединение потока к 
поверхности крыла приводит к образованию 
местной отрывной зоны (отрывного пузы-
ря), располагающейся в средней части кры-
ла или вблизи его передней кромки. Ключе-
вую роль в формировании подобных тече-
ний играет переход к турбулентности, за-
вершающийся в пределах области отрыва. 
Поэтому особенности формирования отрыва 
на крыле с волнистой поверхностью должны 
были сказаться на процессе ламинарно-
турбулентного перехода в пограничном слое. 
Эта идея подтвердилась в экспериментах, 
проведенных в аэродинамических трубах 
ИТПМ СО РАН и Новосибирского государ-
ственного технического университета [21]. 
Исследовалось обтекание двух моделей 
одинакового размера и формы в плане, одна 
из которых имела обычную гладкую по-
верхность, а другая – волнистую (рис. 5). 

стало ясно, что воздействие акустического 
поля не однородно по пространству. Воз-
действие сфокусированным в пространстве 
пучком звука (2) на различные участки кры-
ла показало (рис. 4, с, d), что в процессе пе-
реноса собственных колебаний, возникаю-
щих в результате воздействия на начальном 
участке сдвигового слоя, большую роль иг-
рают крупномасштабные структуры. Так, 
если сфокусированное воздействие было 
приложено в центральной части модели 
(рис. 4, c), то оно симметрично переносилось 
крупными вихрями в обе стороны, а если 
воздействие было приложено к краю модели 
(рис. 4, d), то никакого влияния на зону дей-
ствия другого вихря не происходило. 
Применение волнистой поверхности 

крыла. Одним из важных ресурсов управле-
ния отрывом потока и улучшения аэроди-
намических качеств летательных аппаратов 
является модификация их несущей поверх-
ности. Исследования [21] показали, что на-
личие на ней волнистости в трансверсаль-
ном потоку направлении открывает совер-
шенно новые возможности в решении ука-
занной задачи. Предпосылкой работ по этой 
теме послужило появление летательных ап-
паратов с эластичной оболочкой, способной 
образовывать волны на поверхности крыла, 
в частности парапланов.  

Полученные в работе [21] картины визуа-
лизации течения и их трактовки для гладко-
го и волнистого крыльев изображены на 
рис. 6, 7. Как показали эксперименты [21], 
над крылом с плоской поверхностью обра-
зуется один отрывной пузырь, передняя 
граница которого находится на 28 % хорды. 
А на волнистом крыле нет единой зоны от- 
 

Аэродинамические характеристики крыль-
ев, эксплуатируемых при малых скоростях 
полета, в большей мере определяются двумя 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 4. Схемы течения над верхней поверхностью модели прямого крыла при различных способах 
акустического воздействия [20] 
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рыва, но существуют локальные отрывные 
зоны во впадинах. На крыле с продольными 
волнами отрывные пузыри локализуются во 
впадинах между волнами и друг с другом не 
соединяются. Начинаются они с 17 % по 
хорде и заканчиваются на 42 % хорды. Бо-
лее ранний отрыв пограничного слоя во 
впадине, по-видимому, связан с присутстви-
ем в этом месте угловой конфигурации по-
верхности, которая образуется скатами гор-
бов. Таким образом, эти данные показали, 
что существуют значительные различия 
пространственных картин отрывного тече-
ния на гладком и волнистом крыльях. 

Оказалось, что при движении с низкими 
дозвуковыми скоростями, характерными 
для эксплуатации малоразмерных летатель-
ных аппаратов, волнистое крыло дает более 
высокие аэродинамические характеристики 
летательного аппарата и обеспечивает ус-
тойчивость полета без срыва в штопор в 
широком диапазоне углов атаки. Уменьша-
ется лобовое сопротивление за счет умень-
шения размеров области отрыва. Возрастает 
критический угол атаки. Даже при срыве 
потока на волнистом крыле сохраняется 
симметрия течения, что позволяет летатель-
ному аппарату безопасно вернуться в штат-
ный режим полета. 
Управление отрывом с помощью точеч-

ных источников возмущений. Выше уже от-
мечалось, что существуют методы устране-
ния отрыва и присоединения потока, в кото-
рых используются турбулизаторы или вих-
регенераторы. Эти устройства устанавлива-
ются перед зоной отрыва и приводят к при-
соединению потока. Отличие наших мето-
дов в том, что мы устанавливаем выступы 
внутри области отрыва и воздействуем на 
его внутреннюю вихревую структуру. Мы 
изучаем, как вихри, существующие в облас-
ти отрыва, реагируют на возмущения, соз-
даваемые различными источниками, и к ка-
ким изменениям интегральной картины те-
чения приводит то или иное воздействие. 
Систематического изучения подобных эф-
фектов ранее не проводилось. Особенно 
важным представляется понять, как такое 
воздействие повлияет на интегральные ха-
рактеристики течения. Подобные экспери-
менты необходимы для поиска новых прин-
ципов управления обтеканием, основанных 
на применении точечных источников воз-
мущений, что энергетически выгодно, по-
скольку позволяет с минимальными затра-
тами энергии добиться улучшения аэроди- 
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Рис. 5. Модель крыла с волнистой поверхностью 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 6. Визуализация течения и ее трактовка  

над крылом с гладкой поверхностью (угол атаки α = 0о,  
скорость набегающего потока V∞ = 12 м/с; Re = 1,7·105): 

1 – область ламинарного течения; 2 – область  
отрывного пузыря; 3 – область турбулентного  

течения [21] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 7. Визуализация течения и ее трактовка  

над волнистым крылом (угол атаки α = 0о, скорость 
набегающего потока V∞ = 12 м/с): 1 – область  

ламинарного течения; 2 – область отрывных пузырей; 
3 – область турбулентного течения [21] 

 
 

намических характеристик летательных 
аппаратов. Именно в этом направлении 
сейчас в мире разрабатываются перспек-
тивные способы управления обтеканием с 
помощью микроэлектронных механических 
систем (MEMS). Задача заключается в том, 
чтобы значительно увеличить несущие 
свойства крыла без применения сложных 
технических устройств, что особенно важ-



‘ËÁËÍ‡ ÊË‰ÍÓÒÚË, ÌÂÈÚр‡Î¸Ì˚ı Ë ËÓÌËÁÓ‚‡ÌÌ˚ı „‡ÁÓ‚ 
 

16 

но для малоразмерных беспилотных лета-
тельных аппаратов.  

Описанные ниже эксперименты прово-
дились в малой аэродинамической трубе 
МТ-324 ИТПМ СО РАН с открытой рабочей 
частью 200 × 200 × 700 мм. Степень турбу-
лентности свободного потока в рабочей час-
ти установки около 0,4 %. Использовалась 
модель крыла с хордой, равной 102 мм, и 
размахом 200 мм. Угол атаки модели со-
ставлял 14 °. Модель устанавливалась под 
этим углом атаки до начала эксперимента, и 
во время эксперимента угол атаки не изме-
нялся. Скорость потока 10 м/сек. В экспе-
риментах была проведена визуализация кар-
тин течения на поверхности прямого крыла 
методом «саже-масляного» покрытия, пред-
ставляющего собой смесь керосина с по-
рошком двуокиси титана. Метод состоит в 
следующем: верхняя поверхность модели 
крыла покрывается раствором, затем крыло 
устанавливается в рабочую часть аэродина-
мической трубы и остается там под  
воздействием набегающего потока до пол-
ного высыхания раствора. Образовавшаяся 
картина дает представление о предельных 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 8. Вихревая структура течения на модели  
прямого крыла при срыве с передней кромки.  

Направление набегающего потока – сверху вниз.  
На крыле существуют возвратное течение  

от задней кромки модели к передней  
и пара крупномасштабных вихрей 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 9. Присоединенное течение после установки 
одного конического выступа. Срыв потока удалось 

устранить. По обеим сторонам от выступа 
образовался отрывной пузырь со сложным вихревым 

течением внутри него 

линиях тока на поверхности крыла. После 
проведения эксперимента характерные кар-
тины течений фотографировались. 

Сначала эксперименты были проведены 
с использованием конических выступов. 
Первоначальная картина течения на модели 
без выступов показана на рис. 8. На по-
верхности модели наблюдается возвратное 
течение от задней кромки крыла к передней 
и растекание из центральной части к боко-
вым кромкам. Оказалось, что конический 
выступ высотой 10 мм, установленный 
внутри области отрыва по оси симметрии 
модели, позволяет присоединить поток 
(рис. 9). После установки выступа вблизи 
передней кромки образовался отрывной 
пузырь, и позади него течение присоеди-
ненное. Это явление наблюдалось и ранее в 
предыдущих исследованиях [22]. Было ис-
следовано влияние высоты выступа на эф-
фективность управления. Высота выступа 
оценивалась относительно толщины облас-
ти отрыва в месте его установки. Оказа-
лось, что конический выступ малой высо-
ты, не выходящий вверх за пределы облас-
ти отрыва, слабо влияет на обтекание. При-
соединение потока имеет место, только ес-
ли высота выступа значительно превышает 
толщину области срыва.  

Вместо выступа можно использовать 
вдув воздуха через одно отверстие, распо-
ложенное на поверхности крыла. Как и в 
экспериментах с выступами, вдув осуще-
ствляется внутри области отрыва через 
отверстие, расположенное в том же месте, 
где перед этим устанавливался выступ. 
Оказалось, что такой способ воздействия 
также позволяет добиться присоединения 
потока (рис. 10). В этих экспериментах 
было зафиксировано также распределение 
давления на поверхности крыла (рис. 11). 
Как видно из рисунка, после устранения 
отрыва значительно изменяется распреде-
ление статического давления на верхней 
поверхности крыла. Здесь возникает зона 
пониженного давления, что приводит к 
значительному увеличению подъемной 
силы.  

Дальнейшие исследования были по-
священы изучению влияния формы высту-
пов на срыв при различном уровне турбу-
лентности потока воздуха в аэродинами-
ческой трубе. Эксперименты показали, что 
выступ в форме ребра (перегородки) мо-
жет иметь малую высоту и при этом эф-
фективно управлять обтеканием, если он 
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имеет достаточную длину. Отличие дан-
ных экспериментов в том, что изучалось 
эффективность воздействия при повышен-
ной степени турбулентности потока, соз-
дававшейся турбулизирующей сеткой, ус-
тановленной в сопле аэродинамической 
трубы. Степень турбулентности потока 
составляла 1 %. Скорость потока 11 м/сек, 
угол атаки 20 °. На рис. 12 и 13 показаны 
картины течения до и после установки на 
поверхности крыла препятствия в форме 
перегородки. Оказалось, что такая перего-
родка обеспечивает полное устранение 
отрыва. 

Заключение 

В данной статье описаны новые способы 
управления обтеканием, основанные на воз-
действии на внутреннюю вихревую струк-
туру области отрыва. Найдено, что сущест-
вуют возможности для управления срывом, 
основанные на использовании локализован-
ных (точечных) источников возмущений, 
установленных внутри области отрыва (по-
зади линии отрыва), а не на передней кром-
ке. В данном случае дополнительные воз-
мущения вносятся в трехмерную структуру 
потока, а именно, в крупномасштабные вих-
ри, вращающиеся в плоскости крыла. Такое 
воздействие делает возможным управление 
отрывными течениями и, в некоторых слу-
чаях, полностью устраняет срыв. Найден 
также способ управления с помощью ло-
кального вдува через отдельные отверстия 
внутри области отрыва. Влияние структуры 
течения на аэродинамические характеристи-
ки будет целью дальнейших исследований. 
Наблюдения за перестройкой картины тече-
ния позволяют найти наиболее эффектив-
ные способы управления отрывом. Начатое 
в наших работах изучение восприимчивости 
крупномасштабных вихревых структур в 
отрывных течениях к внешним воздействи-
ям – перспективное направление исследова-
ний, позволяющее найти эффективные спо-
собы управления обтеканием. 
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	Рис. 6. Визуализация течения и ее трактовка  над крылом с гладкой поверхностью (угол атаки α = 0о,  скорость набегающего потока V∞ = 12 м/с; Re = 1,7∙105): 1 – область ламинарного течения; 2 – область  отрывного пузыря; 3 – область турбулентного  течения [21] 

