
‘»«» ¿ ∆»ƒ Œ–“», Õ≈…“—¿À‹Õ¤’ » »ŒÕ»«»—Œ¬¿ÕÕ¤’ √¿«Œ¬ 

 
 
 

* Работа выполнена при финансовой поддержке Российского фонда фундаментальных исследований (проект 
№ 09-08-00834-а), а также в рамках интеграционного проекта СО РАН № 80-2009 и аналитической ведомственной 
целевой программы «Развитие научного потенциала высшей школы» № 2.1.1/3963. 
 
 
ISSN 1818-7994. ¬ÂÒÚÌËÍ Õ√”. –ÂрËˇ: ‘ËÁËÍ‡. 2012. “ÓÏ 7, ‚˚ÔÛÒÍ 1 
© ¿. ¿. –Ë‰ÓрÂÌÍÓ, ¡. fi. «‡ÌËÌ, ¡. ¬. œÓÒÚÌËÍÓ‚, ¿. ƒ. ¡Û‰Ó‚ÒÍËÈ, 2012 
 
 
 
 

 
 
 
 

УДК 532.526.5 
 

А. А. Сидоренко 1, 2, Б. Ю. Занин 1, Б. В. Постников 1, А. Д. Будовский 1, 2 
 

1 »ÌÒÚËÚÛÚ ÚÂÓрÂÚË˜ÂÒÍÓÈ Ë ÔрËÍÎ‡‰ÌÓÈ ÏÂı‡ÌËÍË 
ËÏ. –. ¿. ’рËÒÚË‡ÌÓ‚Ë˜‡ –Œ —¿Õ 

ÛÎ. »ÌÒÚËÚÛÚÒÍ‡ˇ, 4/1, ÕÓ‚ÓÒË·ËрÒÍ, 630090, —ÓÒÒËˇ 
 

2 ÕÓ‚ÓÒË·ËрÒÍËÈ „ÓÒÛ‰‡рÒÚ‚ÂÌÌ˚È ÛÌË‚ÂрÒËÚÂÚ 
ÛÎ. œËрÓ„Ó‚‡, 2, ÕÓ‚ÓÒË·ËрÒÍ, 630090, —ÓÒÒËˇ 

 
E-mail: budovsky@itam.nsc.ru 

 
УПРАВЛЕНИЕ ОТРЫВОМ ПОТОКА НА КРЫЛЕ  
С ПОМОЩЬЮ ЭЛЕКТРИЧЕСКОГО РАЗРЯДА * 

 
Выполнено экспериментальное исследование возможности управления отрывным течением на модели прямо-

го крыла с помощью поверхностного диэлектрического барьерного разряда. Исследование проведено при дозву-
ковых скоростях потока в диапазоне чисел Рейнольдса 0,35÷1·106. Результаты измерений давления на поверхно-
сти крыла и визуализация течения показывают, что применение разряда приводит к уменьшению размера 
отрывной области или к полному подавлению отрыва. Эксперименты выполнены в широком диапазоне углов 
атаки крыла, а также параметров работы электрического разряда. Исследованы различные механизмы воздейст-
вия разряда на отрывное течение, включая акустический. 

Ключевые слова: дозвуковое обтекание крыла, отрыв потока, управление отрывным течением, электрический 
разряд. 

 
 
 
Введение 
 
Работа посвящена применению электри-

ческого разряда для управления течениями 
газа, в частности отрывом потока на крыло-
вых профилях, обтекаемых под большим 
углом атаки. Отрыв потока на несущих по-
верхностях летательных аппаратов может 
приводить к значительному изменению  
аэродинамических характеристик, а также к 
возникновению нежелательных нестацио-
нарных нагрузок. Возникновение отрыва 
потока при превышении критического угла 
атаки в большой мере сказывается на управ-
ляемости летательных аппаратов и ограни-
чивает диапазон эксплуатационных скоро-
стей. Поэтому применение различных 
методов управления отрывом потока явля-

ется выгодным с точки зрения улучшения 
летных характеристик и повышения уровня 
безопасности эксплуатации летательных 
аппаратов. 

Отрыв потока на несущих поверхностях 
возникает вследствие наличия значительно-
го неблагоприятного градиента давления в 
направлении течения. В практической аэро-
динамике обычно выделяют несколько ти-
пов отрыва на крыловых профилях [1], два 
из которых будут рассмотрены в данной 
работе: глобальный отрыв или срыв потока 
с передней кромки и отрыв турбулентного 
пограничного слоя, возникающий на сред-
ней части профиля или вблизи задней кром-
ки. В обоих случаях поток впоследствии не 
присоединяется к поверхности крыла, что 
ведет к значительной потере его несущей 
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способности и к росту аэродинамического 
сопротивления. 

Существующие методы управления от-
рывом потока, как правило, основаны на 
повышении импульса газа в пристеночной 
области течения. Это может быть реализо-
вано за счет отсоса низкоэнергетической 
части пограничного слоя или, наоборот, за 
счет вдува высокоэнергетического газа в 
пограничный слой [2]. Наиболее распро-
страненный метод подавления отрыва пото-
ка основан на применении вихрегенерато-
ров различных типов [3]. Установка таких 
устройств на поверхности крыла способст-
вует увеличению обмена импульсом в по-
граничном слое за счет создания продоль-
ных вихревых структур. 

В последнее время предпринимаются по-
пытки использования методов управления 
отрывом, основанных на восприимчиво- 
сти отрывных течений к внешним возмуще-
ниям определенного частотного диапазона. 
В этом случае используется тот факт, что 
отрыв одновременно подвержен двум меха-
низмам неустойчивости, а именно локаль-
ной неустойчивости сдвигового слоя и  
глобальной неустойчивости следа, что при-
водит к формированию в нем крупномас-
штабных вихревых структур [4]. 

Проблема управления отрывом погра-
ничного слоя может быть решена методами 
быстро развивающейся в настоящее время 
плазменной аэродинамики [5; 6]. Электри-
ческие разрядники могут продемонстриро-
вать заметные преимущества по сравнению 
с другими перспективными технологиями 
управления течениями – такими, как синте-
тические струи или МЭМС. Наиболее пер-
спективным представляется использование 
активаторов потока, основанных на приме-
нении диэлектрического барьерного разряда 
(ДБР), поскольку они имеют простую кон-
струкцию, незначительный вес и не влияют 
на поток в выключенном состоянии [7–9]. 
Кроме того, применение барьерного разряда 
позволяет изменять частоту и мощность 
воздействия на поток в широких пределах, 
что делает возможным интеграцию актива-
торов в системы управления с обратной свя-
зью. В последнее время наблюдается воз-
растающий интерес к применению ДБР 
активаторов для управления течением газа. 
Возможности метода для управления отры-
вом потока на крыле при относительно ма-
лых числах Рейнольдса были продемонст-

рированы, например, в работах [10; 11]. 
Вместе с тем вопрос масштабирования этого 
метода управления для применения на ре-
альных летательных аппаратах остается  
открытым. Настоящая работа посвящена 
исследованию возможности управления 
отрывом потока при числах Re, прибли-
жающихся к условиям эксплуатации реаль-
ных летательных аппаратов. 

 
Экспериментальное оборудование 
 
Эксперименты были выполнены в дозву-

ковой малотурбулентной аэродинамической 
трубе T-324 ИТПМ в диапазоне скоростей 
3÷30 м/с. Размер рабочей части установки 
составляет 1  1  4 м, что позволяет уста-
навливать большие модели при приемлемой 
степени загромождения потока. Уровень 
турбулентности в аэродинамической трубе 
является низким, что важно для исследова-
ния нестационарных отрывных течений и 
позволяет экстраполировать данные экспе-
римента на условия реального полета. 

В качестве экспериментальной модели в 
работе было выбрано прямое крыло с про-
филем С-16 [12]. Относительная толщина 
профиля равна 16 %, хорда крыла b = 0,5 м, 
размах крыла l = 1 м. Профиль С-16 разра-
ботан для применения на маневренных пи-
лотажных самолетах и имеет острую зави-
симость коэффициента подъемной силы от 
угла атаки Cy() на срывных режимах. Мо-
дель оборудована 39-ю дренажными отвер-
стиями для измерения поверхностного дав-
ления, симметрично расположенными на 
обеих сторонах крыла в сечении l/2 (рис. 1). 
В некоторых экспериментах одно или два 
дренажных отверстия перекрывались элек-
тродами разрядника, поэтому измерения в 
этих точках не выполнялись. Модель распо-
лагалась в рабочей части аэродинамической 
трубы горизонтально и крепилась к пово-
ротному механизму для изменения угла ата-
ки (рис. 2). Ниже по течению от модели бы-
ла установлена видеокамера, фиксирующая 
картины визуализации течения на крыле. 

ДБР активатор представляет собой два 
электрода, разделенных слоем диэлектрика. 
Принцип работы активатора описан, напри-
мер, в работе [13] и основан на разгоне  
ионизованного газа в переменном электри-
ческом поле. Открытый и закрытый элек-
троды расположены со смещением и  
частично перекрываются, что позволяет 
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уменьшить локальный нагрев диэлектрика  
в окрестности кромки открытого электрода. 
В экспериментах закрытый электрод был 
заземлен, а на открытый подавалось пере-
менное напряжение. 

Выбор материала для диэлектрического 
слоя разрядника осуществлялся исходя из 
удобства монтажа, достаточного напряже-
ния пробоя и некоторых других параметров. 
Подробнее о перспективах использования 
различных материалов в качестве диэлек-
трического слоя ДБР см., например, в рабо-
те [14]. Высокое значение напряжения элек-
трического пробоя является необходимым 
условием обеспечения достаточной величи-
ны напряженности электрического поля над 
разрядником. В ходе предварительных экс-
периментов были протестированы пленки, 
изготовленные из тефлона, лавсана, полиэс-
тера, поливинилхлорида и полиимида с 
толщинами 40100 мкм. Несмотря на то что 
такие материалы, как тефлон и полиимид, 
обеспечивают большее значение напряже-
ния пробоя, предпочтение было отдано ад-
гезивной ПВХ пленке. Наклеенная в не-
сколько слоев, она обеспечивает время 
работы разряда, достаточное для выполне-
ния эксперимента, а удобство работы с ней 
позволило исследовать множество конфигу-
раций и вариантов расположения разрядни-
ков без больших затрат на изготовление 
дополнительных моделей. 

Эскиз типичного разрядника, использо-
вавшегося в аэродинамических эксперимен-
тах, представлен на рис. 3. 

Электроды разрядника были изготовлены 
из адгезивной алюминиевой фольги толщи-
ной 50 мкм. В экспериментах закрытый или 
инкапсулированный электрод разрядника 
заземлялся. Открытый электрод имел шири-
ну 10 мм и наклеивался с перекрытием 2 мм 
для уменьшения тепловой нагрузки на ди-
электрический барьер на кромке открытого 
электрода. Диэлектрический барьер состоял 
из трех слоев ПВХ пленки общей толщиной 
240 мкм. Общая длина разрядника составля-
ла 900 мм. Емкость такого разрядника – 
около 370 пФ.  

Поверхностное давление измерялось с 
помощью многоканального жидкостного 
манометра. Показания манометра фотогра-
фировались цифровой фотокамерой. Циф-
ровой снимок показаний манометра разме-
ром 2 048  1 536 пикселей обрабатывался  

 
 

Рис. 1. Крыловой профиль  
(1 – дренажные отверстия) 

 
 
 

 
 

Рис. 2. Схема эксперимента: 1 – видеокамера; 2 – 
координатник датчика термоанемометра; 3 – дренаж-

ные отверстия; 4 – крыло; 5 – α-механизм 
 
 
 

 
 

Рис. 3. Электродный узел: 1 – диэлектрический барь-
ер; 2 – поверхность модели; 3 – внешний электрод; 

4 – закрытый электрод 
 
 

программой распознавания изображений. 
Разрешающая способность такой системы 
составляет 10 Па, а время установления 
уровня жидкости для условий данного экс-
перимента 34 с. Специально разработанная 
для данного эксперимента программа PAMIR 
способна обрабатывать цифровой снимок 
показаний многоканального жидкостного 
манометра и сохранять данные в виде рас-
пределения коэффициента давления Cp. 
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Рис. 4. Схема высоковольтного генератора 
 
 
 

Для питания электрических разрядников 
был использован высоковольтный генера-
тор, разработанный в ИТПМ (рис. 4.) Высо-
ковольтный трансформатор Т2 подключен к 
сети промышленной частоты через авто-
трансформатор Т1 и обеспечивает усиление 
напряжения до 40 раз. Далее через диодный 
мост и сопротивление R = 0,8 кОм происхо-
дит зарядка высоковольтного конденсатора 
C номиналом 10 нФ. Задающий генератор 
выдает прямоугольные управляющие им-
пульсы с напряжением 100 В на частоте f  
до 10 кГц, которые приводят к срабатыва-
нию тиратрона Th. В результате конденса-
тор C разряжается через первичную обмотку 
импульсного трансформатора T3. На вто-
ричной обмотке трансформатора Т3 и на 
разрядном промежутке формируется высо-
ковольтный импульс продолжительностью 
несколько микросекунд, амплитудой до 
10 кВ, током в импульсе до 15 А. Частота 
импульсов высокого напряжения на разряд-
ном промежутке определяется частотой за-
дающего генератора и модулирована часто-
той 100 Гц. 

 

Результаты экспериментов 
 
Профиль С-16 имеет относительную 

толщину 16 % и значительный радиус пе-
редней кромки. Поэтому замкнутый корот-
кий ламинарный отрывной пузырь форми-
руется в районе передней кромки даже при 
малых углах атаки  во всем исследованном 
диапазоне скоростей (1030 м/с). Несмотря 
на свою малую толщину, отрывной пузырь 
оказывает значительное влияние на обтека-
ние профиля. Течение над ним является не-
устойчивым, в силу чего происходит пере-
ход пограничного слоя в турбулентное 
состояние. Поэтому пограничный слой ниже 
по течению является турбулентным и при-

соединенным при малых углах атаки. По 
мере увеличения угла атаки отрывной пу-
зырь смещается вверх по потоку, и при дос-
тижении критического значения угла атаки 
течение отрывается. При этом отрыв начи-
нает развиваться на задней кромке и мгно-
венно распространяется вплоть до передней 
кромки, формируя так называемую зону 
глобального отрыва. В случае искусствен-
ной турбулизации пограничного слоя вбли-
зи передней кромки отрыв развивается по 
схожему сценарию при несколько больших 
значениях кр. 

Механизм управления отрывом потока за 
счет его предварительной турбулизации 
является широко исследованным как при 
дозвуковых, так и при сверхзвуковых ско-
ростях [15]. Кроме того, этот механизм,  
по-видимому, является ответственным за 
задержку отрыва, полученную в большинст-
ве экспериментальных работ [16] с помо-
щью ДБР. Этот эффект, достигаемый воз-
буждением ДБР вблизи передней кромки 
крыла, несомненно, очень важен с практи-
ческой точки зрения. Однако более инте-
ресной является возможность управления 
отрывным течением путем внесения в него 
возмущений с помощью разряда. 

Для того чтобы исследовать нестацио-
нарные процессы, происходящие в отрыв-
ном течении на модели прямого крыла, бы-
ли выполнены эксперименты по измерению 
пульсаций скорости в следе с помощью 
термоанемометра (см. рис. 2). В случае об-
текания крыла бесконечного размаха можно 
выделить три характерные частоты пульса-
ций течения, возникающих при отрыве по-
тока [17]. Эти частоты соответствуют вих-
ревым структурам, образующимся в следе, в 
ламинарном отрывном пузыре и в сдвиго-
вом слое развитого отрывного течения. Для 
экспериментов по управлению отрывным 
течением на крыле с помощью ДБР наибо-
лее интересной представляется частота ко-
лебаний, характерная для сдвигового слоя, 
распространяющегося с передней кромки. 
Можно ожидать, что периодические возму-
щения, вводимые ДБР вблизи линии отрыва, 
позволят повлиять на процессы, происхо-
дящие в сдвиговом слое. 

Термоанемометрические измерения были 
выполнены в следе модели. Однониточный 
датчик термоанемометра постоянного со-
противления перемещался вертикально и 
проходил через след по всей его высоте. 
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Благодаря явлению гистерезиса [18], для 
одних и тех же параметров потока были 
реализованы присоединенный и отрывной 
режимы течения за счет различной предыс-
тории установления угла атаки и скорости  
в аэродинамической трубе. Распределение 
скорости и среднеквадратичного значения 
пульсаций скорости в следе представлены 
на рис. 5. Видно, что в случае присоединен-
ного течения ширина следа составляет 
≈ 35 мм, профиль скорости соответствует 
пограничному слою на подветренной и на-
ветренной поверхностях крыла, а максимум 
пульсаций наблюдается в середине следа. 
Рис. 5, б демонстрирует наличие острого 
пика на кривой распределения пульсаций, 
соответствующего сдвиговому слою сразу 
после задней кромки крыла. Из кривых, со-
ответствующих отрывному режиму обтека-
ния, можно видеть наличие широкой отрыв-
ной зоны на подветренной поверхности 
крыла. Градиент скорости на задней кромке 
в данном случае значительно выше, чем в 
случае присоединенного течения, ввиду  
чего слой смешения на задней кромке гене-
рирует более интенсивный пик на кри- 
вой распределения пульсаций при отрывном 
режиме обтекания. 

Соответствующие спектры пульсаций 
скорости представлены на рис.  6 (по три 
кривых, соответствующих различным рас-

стояниям датчика относительно задней 
кромки крыла в вертикальном направле-
нии). Можно видеть, что спектры пульса-
ций, полученные в случае присоединенного 
течения, не содержат каких-либо выделен-
ных частот за исключением одного пика на 
спектре, измеренном вблизи задней кромки 
(Y = 0 мм). Этот пик соответствует вихрям, 
образующимся в следе при безотрывном 
обтекании профиля. Более высокий уровень 
пульсаций, полученный для низких частот в 
точках Y = 0 мм и Y = 13 мм, объясняется 
турбулентным пограничным слоем на по-
верхности модели.  

В случае отрывного течения можно вы-
делить два частотных диапазона пульсаций, 
присутствующих в следе. Прежде всего, это 
низкочастотные (f < 100 Гц) колебания сдви-
гового слоя, хорошо заметные на спектре, 
измеренном при Y = 180 мм. Кроме того, вы-
деляются пульсации в частотном диапазоне 
3001 500 Гц (Y = 0 мм), связанные с вихря-
ми, сходящими с задней кромки модели. 

Электроды разрядника ДБР размещались 
на поверхности модели вдоль ее размаха на 
различном расстоянии от передней кромки 
(см. таблицу). Параметр  – это расстояние 
по поверхности от передней кромки крыла 
до передней кромки открытого электрода, 
находящегося выше по потоку относительно 
закрытого. 

 
 

      
а       б 

 
Рис. 5. Распределение (а) средней скорости в следе за крылом и (б) пульсаций скорости 

(U = 15 м/с,  = 10°; 1 – режим присоединенного течения; 2 – отрывной режим обтекания) 
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а                                                                                  б 

 
 

Рис.  6. Спектры пульсаций скорости в следе (U∞ = 15 м/с, α = 10°): 
а – присоединенное течение; б – отрывное течение 

 
 
 

Конфигурация электродов разрядника в экспериментах с прямоугольным крылом 
 
№ ,[мм] L1, [мм] L2, [мм] L3, [мм] Примечания 
1 7 10 15 2 разряд перед отрывным пузырем 
2 45 10 15 2 разряд в зоне ламинарного пузыря 
3 77 10 15 2 разряд в зоне турбулентного течения 

 
 
 

Переходя к обсуждению полученных ре-
зультатов, отметим, что эта серия экспери-
ментов проводилась в режиме скоростного 
гистерезиса. Порядок проведения экспе- 
риментов был таков, что изначально вы-
ставлялся угол атаки модели, после чего 
производился запуск трубы. Эксперимент 
выполнялся при постоянной скорости вра-
щения вентилятора аэродинамической тру-
бы, поэтому скорость потока незначительно 
зависит от угла атаки модели вследствие 
различной степени загромождения потока. 
Диапазон скоростей потока в данных экспе-
риментах лежал в пределах 10,4÷12,5 м/с.  

Наличие гистерезиса отрыва обусловли-
вает возможность существования как от-
рывного, так и присоединенного течения 
при одних и тех же значениях  и U. При 
постепенном разгоне потока в аэродинами-
ческой трубе отрыв, возникший при малых 
скоростях, может сохраняться до достаточ-

но больших значений U. Поэтому срыв 
потока с передней кромки крыла наблюда-
ется даже при сравнительно малых углах 
атаки и присутствует при дальнейшем уве-
личении α. Кривые рис. 7, а–в показывают, 
что срыв потока с передней кромки, ко- 
торый на кривых –Cp определяется отсутст-
вием пика разрежения, устраняется при 
включении разряда и поток остается присо- 
единенным после отключения разряда 
вплоть до  = 15. Необратимость присое-
динения течения на малых углах атаки обу-
славливается, в том числе, разгоном потока 
в трубе после устранения отрыва на крыле. 

Кривые, представленные на рис. 7, г, де-
монстрируют обратимое присоединение 
отрывного течения, которое наблюдается 
при углах атаки  > 15. В этом режиме  
изначальный срыв потока устраняется при 
включении разряда и снова возникает  
при его отключении. 
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а                                                                              б 
 = 10, U 1 = 12,4 м/с, U 2 = 15 м/с                                    = 13, U 1 = 11,7 м/с, U 2  = 12,6 м/с 
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в                                                                                г 

                   = 15, U 1 = 11,6 м/с, U 2 = 12,2 м/с                                     = 17, U 1 = 11,2 м/с, U 2  = 11,9 м/с 
 
 

Рис. 7. Распределение коэффициента давления вдоль хорды для различных углов атаки модели  
(конфигурация разряда № 1): 1 – до включения разряда; 2 – разряд включен, f = 2 кГц;  

3 – после выключения разряда 
 

 
 
Заметим, что кривые –Cp, представлен-

ные на рис. 7, а–в, соответствующие вклю-
ченному разряду, лежат несколько ниже, 
чем кривые, соответствующие моменту, 
когда разряд отключен после включения. 
Эти экспериментальные данные согласуют-
ся с результатами, полученными путем чис-
ленного моделирования обтекания профиля 

С-16. В расчете моделировались два случая: 
ламинарно-турбулентный переход погра-
ничного слоя в месте расположения разряд-
ника и полностью турбулентное течение 
(рис. 8). Из рисунка видно, что кривые, по-
лученные при включенном разряде, близки 
к расчетным кривым турбулентного погра-
ничного слоя, начинающегося с передней 
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Рис. 8. Распределение давления вдоль хорды (U∞ = 
= 12 м/с, α = 10°): 1 – эксперимент, без разряда; 2 – 
расчет, ламинарно-турбулентный переход на 12 %; 3 – 
эксперимент, разряд f = 2 кГц; 4 – расчет, турбулент-
ное течение 
 
 

 

 
а 

отрыв потока (разряд выключен) 
 

 
б 

присоединенное течение  
(при включении и после выключения разряда) 

 
Рис. 9. Визуализация поверхностного течения мето-
дом шелковинок (вид со стороны задней кромки, 
U = 12,5м/с,  = 10) 
 
 

кромки. Кривые же, полученные при вы-
ключении разряда, соответствуют расчет-
ному случаю, когда моделировалось нали-
чие ламинарного отрывного пузыря, а точка 
ламинарно-турбулентного перехода задава-
лась над ним. Таким образом, можно сде-

лать вывод о том, что механизм воздействия 
разряда на течение в случае расположения 
его перед линией отрыва заключается, глав-
ным образом, в турбулизации предотрывно-
го течения вблизи передней кромки крыла, 
что способствует присоединению потока без 
образования локальной отрывной зоны в 
виде ламинарного отрывного пузыря. 

Увидеть отклик отрывного течения на 
воздействие разрядом на всей подветренной 
поверхности крыла позволяют результаты 
визуализации течения методом шелковинок. 
Данные представлены для случаев необра-
тимого ( = 10, рис. 9) и обратимого 
( = 17, рис. 10) присоединения. 

Фотографии показывают, что при малых 
углах атаки срыв потока был устранен при 
включении разряда и поток остается при-
соединенным после его отключения (см. 
рис. 9). При этом присоединенное течение 
охватывает всю подветренную поверхность 
крыла, за исключением небольших зон в 
местах сопряжения крыла и стенок рабочей 
части трубы, что вызвано диффузорным 
эффектом. 

В случае больших углов атаки и обрати-
мого присоединения включение разряда 
приводит к присоединению потока в цен-
тральной части крыла, а около стенок трубы 
остаются два вихря (см. рис. 10), обуслов-
ленные все тем же диффузорным эффектом, 
который при данном значении α имеет 
бо́льшую интенсивность. После выключе-
ния разряда поток снова полностью отрыва-
ется. 

Путем интегрирования зависимостей ко-
эффициента распределения давления были 
вычислены местные интегральные характе-
ристики профиля, т. е. коэффициенты подъ-
емной силы CY и сопротивления CX, которые 
представлены на рис. 11. Кривые 4 были 
получены путем двумерного расчета обте-
кания профиля С-16 с помощью свободно 
распространяющейся программы для расче-
та профилей XFOIL. Полученные данные 
Cy(α) показывают, что применение разряда 
приводит к монотонному росту подъемной 
силы с изменением  вплоть до значения 
 = 20, в то время как при выключенном 
разряде характеристика заваливается уже 
при срыва  15. Положительное влияние 
разряда наблюдается и на графике коэффи-
циента сопротивления (рис. 11, б). В сово-
купности представленные данные демон- 
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а                                                                           б 

                    отрыв потока (разряд выключен)                         присоединенное течение (разряд включен, f = 2 кГц) 
 

 
в 

           отрыв потока (после выключения разряда) 
 
 
 

      
а                                                                                б 

                      коэффициент подъемной силы                                                    коэффициент сопротивления 
 
 

Рис. 11. Интегральные характеристики профиля (n = 110, конфигурация разряда № 1): 
1 – до включения разряда; 2 – разряд включен; 3 – после выключения разряда; 4 – расчет в XFOIL 

 
 

 
стрируют, что применение ДБР вблизи пе-
редней кромки перед линией естественного 
отрыва способствует расширению диапазо-
на углов атаки безотрывного обтекания 
крыла и улучшению его аэродинамических 
характеристик. 

Эксперименты были проведены также и 
для больших значений скорости набегающе-
го потока (U  20 м/с). Мощность разряда 
была постоянной для всех углов атаки и 
составляла 65 Вт. В этих экспериментах 
также проявлялся гистерезис по скорости.  

Рис. 10. Визуализация поверхностного течения 
методом шелковинок (вид со стороны задней кром-
ки, U=11,2 м/с, =17) 
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В целом распределения давления демонст-
рируют поведение, схожее с полученным 
при меньших значениях скорости, за исклю-
чением того, что при малых углах атаки 
течение является изначально присоединен-
ным, и включение разряда не влияет на рас-
пределение коэффициента давления, поэто-
му на рис. 12 представлены распределения 
только для двух углов атаки. 

На основании результатов измерения по-
верхностного давления были рассчитаны 
интегральные аэродинамические характери-
стики профиля. Видно, что применение раз-
ряда увеличивает значение критического 
угла атаки до срыва  17, в то время как без 
его применения срыва  13 (рис. 13, а). Из 
рис. 13, б видно, что сопротивление в случае 
применения разряда в целом меньше на всех 
углах атаки. В общем же результат воздей-
ствия ДБР в случае больших скоростей не-
сколько меньше. Данный факт обусловлен 
влиянием концевых эффектов, заключаю-
щихся в формировании вихревых структур 
по краям на верхней поверхности крыла, 
которые на этих режимах имеют бо́льшую 
интенсивность и значительно влияют на 
течение в целом. 

Эксперименты, направленные на иссле-
дование акустического воздействия разряда 
на поток, были проведены в конфигурации 
электродов № 2. Данная конфигурация ис-
ключает непосредственный контакт плазмы 

с предотрывным пограничным слоем, так 
как разрядник располагается в области,  
ограниченной линией отрыва и линией кон-
ца застойной зоны (область ламинарного 
отрывного пузыря в случае присоединенно-
го течения). При этом относительное распо-
ложение внешнего и внутреннего электро-
дов обеспечивает направление пробоя 
плазмы вверх по потоку. Это обусловливает 
распространение фронта акустических волн 
в направлении сдвигового слоя, сходящего с 
передней кромки в случае отрыва потока. 
Изначально было найдено минимальное 
значение амплитуды напряжения питающе-
го разрядник сигнала, при котором проис-
ходит присоединение потока, – 7,5 кВ 
(рис. 14, а). Отметим, что при меньших зна-
чениях амплитуды присоединения потока не 
наблюдалось. Таким образом, значение ам-
плитуды питающего сигнала во время экс-
перимента выдерживалось постоянным, а 
частота сигнала f варьировалась в широком 
диапазоне значений. 

Видно, что в диапазоне частот 0,18÷0,8 кГц 
разряд оказывает слабое влияние. Тем не 
менее нетрудно заметить прирост пика раз-
режения на передней кромке и изменение 
характера восстановления давления ниже по 
потоку с ростом частоты (рис. 14, б). Это 
говорит хотя и о незначительном, но увели-
чении размера зоны безотрывного обтека-
ния вблизи передней кромки. В диапазоне
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а                                                                             б 

                                        = 10, U = 23 м/с                                             = 20, U 1 = 17,8 м/с, U 2  = 19 м/с 
 

Рис. 12. Распределение коэффициента давления (позиция разряда № 1):  
1 – разряд выключен; 2 – разряд включен 
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а                                                                              б 
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Рис. 13. Интегральные характеристики профиля (конфигурация разряда № 1): 
1 – разряд выключен; 2 – разряд включен 
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Рис. 14. Распределение коэффициента давления при различной частоте разряда ( = 9, U = 12,8 м/с): 

1 – разряд выключен; 2 – f = 1,3 кГц; V = 5 кВ; 3 – f = 1,3 кГц; V = 7,5 кВ; 
4 – разряд выключен; 5 – f = 0,18 кГц; 6 – f = 0,8 кГц; 7 – f = 0,9 кГц; 8 – f = 2 кГц 

 
 
 
частот 0,9÷2 кГц присоединение потока 
происходит на всей поверхности крыла, что 
на кривых –CP выражается в резком увели-
чении пика разрежения на носике крыла и 
практически полном восстановлении давле-
ния на задней кромке. 

В дополнение к этим экспериментам бы-
ли выполнены исследования для случая, 
когда разряд располагался далеко от линии 
отрыва за областью отрывного пузыря в 
зоне турбулентного течения (позиция № 3). 
В этих условиях присоединение потока бы-
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ло достигнуто лишь при малых значениях 
(U∞, α), как и в случае конфигурации № 2, 
но при максимальной мощности разряда. 

Отметим, что полученные данные каче-
ственно согласуются с результатами работ 
[15; 19–21], где управление отрывом потока 
на крыле осуществлялось уединенным ис-
точником акустических возмущений, распо-
ложенным в рабочей части установки ниже 
по потоку относительно задней кромки мо-
дели. 

Основываясь на полученных данных, 
приходим к следующим выводам. Наиболее 
эффективным является расположение раз-
рядника вблизи передней кромки перед ли-
нией отрыва потока. В этом случае достига-
ется наибольшее расширение диапазона 
углов атаки безотрывного обтекания модели 
крыла и, как следствие, увеличение макси-
мального значения подъемной силы. Аку-
стические возмущения, порождаемые раз-
рядником ДБР, приводят к присоединению 
потока лишь в узком диапазоне значений 
(U∞, α), поэтому акустический механизм 
воздействия ДБР на отрывное течение мо-
жет рассматриваться как второстепенный. 
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CONTROL OF FLOW SEPARATION ON A WING USING ELECTRICAL DISCHARGE 
 

Separation control experiments on a rectangular wing were carried out using dielectric barrier discharge plasma at 
subsonic speed for chord Reynolds numbers between 0,35 and 1·106. Surface pressure measurements and flow visualiza-
tion show that global flow separation on the wing can be mitigated or eliminated with the plasma actuators. The data were 
obtained for a wide range of angle of attack, flow speed, plasma excitation frequency and power. Various means of dis-
charge influence on separated flow were investigated, including acoustic one. 
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