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Приведены результаты экспериментальных исследований влияния генераторов вихрей диффузорного типа на аэро-
динамические характеристики модели самолета "Аэропракт А-20" в зависимости от их размещения вдоль хорды
крыла при отклонении закрылка на 10

◦. Эксперименты выполнены в аэродинамической трубе ТАД-2.При неоткло-
ненном и отклоненном закрылке увеличение коэффициента подъемной силы обнаружено при максимальных углах
атаки. При отклоненном закрылке наибольший эффект зафиксирован при размещении генераторов вихрей на рас-
стоянии 20% хорды крыла. В этом случае коэффициенты сопротивления и продольного момента практически не
изменялись.

Наведено результати експериментальних дослiджень впливу генераторiв вихорiв дифузорного типу на аеродина-
мiчнi характеристики моделi лiтака "АэропрактА-20" в залежностi вiд їх розмiщення поздовж хорди крила при
вiдхиленнi закрилка на 10

◦. Експерименти виконано в аеродинамiчнiй трубi ТАД-2. При не вiдхиленому та вiд-
хиленому закрилку зрiст коефiцiєнту вiд’ємної сили виявлено при максимальних кутах атаки. При вiдхиленому
закрилку найбiльший ефект зафiксовано при розмiщеннi генераторiв вихорiв на вiдстанi 20% хорди крила. При
цьому коефiцiєнти опору та продольного моменту практично не змiнювались.

Results of experimental researches of influence of diffuser type vortex’s generators on aerodynamic characteristics of plane
model "Aeroprakt A-20" are resulted depending on their accommodation along a chord of a wing at a deviation of a flap
on 10

◦. Experiments are executed in wind tunnel TAD-2. At not rejected and rejected flap the increase of elevating force
coefficient is revealed at the maximal corners of attack. At the rejected flap the greatest effect is fixed at accommodation
of vortex generators on distance of 20% of awing chord. In this case coefficients of resistance and the longitudinal moment
practically did not change.

ВВЕДЕНИЕ

В последнее время интенсивно исследуются раз-
личные виды когерентных вихревых структур
(КВС), возникающих при обтекании реальных
тел. В [1–4] нами рассмотрены и систематизиро-
ваны 12 основных видов КВС, возникающих при
взаимодействии тел с потоком, и методы их управ-
ления. В работе [5] разработаны макеты КВС пе-
реходного пограничного слоя (ПС) и турбулен-
тного пограничного слоя (ТПС). Обнаружен резо-
нансный механизм взаимодействия возмущений в
ПС. Получены безразмерные параметры, связыва-
ющие геометрическую структуру вносимых во-
змущений и кинематические характеристики ПС.
Представлена методология взаимодействия КВС,
возникающих в ПС в процессе естественного пе-
рехода, с вносимыми малыми трехмерными во-
змущениями в виде продольных вихревых пар,
подобных вихрям Гертлера. Изготовлены различ-
ные виды механических генераторов вихрей (ГВ),
устанавливаемых на пластине. Эксперименты про-
ведены на жесткой пластине в замкнутой гидроди-
намической трубе и в разомкнутой аэродинамиче-
ской трубе при подобных условиях экспериментов.

В авиации давно применяют различныe кон-
струкции генераторов вихрей (ГВ), устанавливае-
мых на обтекаемой поверхности для предотвраще-
ния отрыва ПС на профилях крыльев при взлете
и посадке. Впервые результаты эксперименталь-
ных исследований влияния конструкции таких ГВ
на характеристики ПС опубликованы в 1960 г. [6].
На протяжении длительного времени на кафедре
аэродинамики КИИГА под руководством Мхита-
ряна А.М. выполнялись теоретические и экспери-
ментальные исследования влияния различных ви-
дов ГВ на аэродинамические характеристики про-
филей крыла [7]. В исследованиях его учеников
Трубенок В. Д., Фендрикова И. А., Фридланда
В. Я., Лукащук С. А., Ударцева Е. П. и др. рас-
смотрены различные аспекты этого направления.
В частности, были экспериментально исследова-
ны характеристики ПС на профиле крыла при
внесении в ПС различных видов возмущений. В
носовой части профиля крыла вдоль его размаха
устанавливалась система поперечных прямоуголь-
ных углублений, генерирующих трансверсальные
КВС, которые должны были влиять на развитие
волн Толлмина-Шлихтинга или устранять отрыв
в носовой части профиля при больших углах ата-
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ки. При другом способе в носовой части профи-
ля в трансверсальном направлении сверлились ко-
сые отверстия, через которые выдувались закру-
ченные струи, сносимые потоком на поверхность
профиля. В результате в носовой части генериро-
валась система продольных вихрей. В хвостовой
части на поверхности профиля в трансверсальном
направлении устанавливалась система параллель-
ных пар ГВ. Каждый ГВ состоял из пары верти-
кальных пластин так, что поочередно каждая па-
ра пластин формировала диффузор и конфузор.
Эти пары ГВ формировали вниз по потоку сис-
темы продольных вихрей. Вблизи этих ГВ распо-
лагался закрылок крыла, в носовой части которо-
го в трансверсальном направлении были выпол-
нены вдоль размаха закрылка ряды поперечных
двумерных углублений. Расстояние между рядами
этих углублений в носовой части профиля закрыл-
ка было существенно меньше, чем в остальной 2/3
части профиля закрылка. Взаимодействие генери-
руемых таким образом продольных и поперечных
КВС устраняло отрыв на закрылке при больших
углах отклонения закрылка.

В 1997 г. подобные результаты были повторе-
ны в исследованиях Бэхерта, Гринблатта, Тинап-
па, Эрк и др. [8]. В работах Бэхерта на стабилиза-
торе устанавливались ГВ подобным образом, как и
в исследовании Логинова [9]. В работе Гринблат-
та в носовой части профиля крыла устанавлива-
лась шероховатость. В работе Тинаппа в носовой
части закрылка устанавливалось одно углубление,
через которое подавалось пульсирующее возмуще-
ние. Варьировалась масса и частота колебания им-
пульса, генерируемого через эту щель. Отрыв ПС
на закрылке устранялся даже при отклонении за-
крылка на угол 35◦÷ 45◦. Подобные исследования
выполнил Эрк на носовой части профиля. Предло-
женный им новый метод устранения отрыва за-
ключался в том, что отрывной пузырь на профиле
сдувался пристеночной струей, подаваемой вдоль
передней кромки в трансверсальном направлении.

В [10] исследована КВС, возникающих за ГВ,
расположенном на профиле крыла. В отличие от
традиционных ГВ исследована конструкция ГВ,
выполненного в виде wishbone (поперечный рычаг
автомобильной подвески). Предложенный ГВ со-
стоял из двух изогнутых пластинок. В начале ГВ
расстояние между пластинками составляло 68 мм,
при этом высота их от нуля повышалась по по-
току до высоты 25 мм по кривой с радиусом
152 мм. Вдоль потока пластинки изгибались нав-
стречу друг другу по радиусу 79 мм. В районе со-
единения этих пластинок радиус искривления их
наружной стороны плавно изменялся на противо-

положный и составлял 65 мм. Измерения показа-
ли, что за ГВ такой сложной конструкции форми-
руется пара продольных вихрей, вращающихся в
противоположные стороны. В [11] приведены фор-
мы вырезов на передней кромке крыла, приво-
дящие к формированию интенсивных продольных
КВС. В [1, 3–6] приведены другие конструкции ГВ
и предложена систематизация методов формиро-
вания КВС в ПС.

В [12, 13] приводятся различные варианты ГВ,
выполненных в виде одиночных вертикальных
пластинок и варианты компоновки систем таких
пластинок, а также их расположения на профи-
лях крыльев самолетов и в некоторых местах на
фюзеляжах, а также в турбинах двигателей.

В [14] приведены результаты эксперимен-
тальных исследований влияния генераторов ви-
хрей, установленных на модели крыла RSG-36,
в разомкнутой аэродинамической трубе. Исследо-
ваны влияние конструкции и различных вариан-
тов размещения генераторов вихрей, а также их
взаимного расположения в продольном и транс-
версальном направлениях на аэродинамические
характеристики модели крыла. Выявлены параме-
тры генераторов вихрей, при которых обнаруже-
но наибольшее влияние на аэродинамические ха-
рактеристики указанной модели крыла.

Другой метод формирования в ПС продоль-
ных вихревых структур предложили Блэквелдер и
Гад-эл-Хак [15]. Он заключается в том, что поверх-
ность фюзеляжа самолета и его крыльев выполне-
на в виде продольного гофра. Впервые такую кон-
струкцию применил на самолетах авиаконстру-
ктор Туполев А. Н. в 30–х годах прошлого сто-
летия. Отличие в [15] состоит в том, что шаг го-
фра предполагается эквидистантным шагу про-
дольных КВС ПС. Во впадинах и вершинах этих
риблетов имеются отверстия, соединенные между
собой каналами так, что автоматически управля-
ется процесс инжекции и отсоса в соответствии
с местными градиентами давления. Кроме того,
в выступах риблетов могут размещаться нагре-
вательные элементы, а при обтекании водой че-
рез отверстия в выступах может подаваться ра-
створ полимеров или верхушки выступов могут
быть сделаны из эластомера.

При исследовании влияния ГВ, установленных
на летательном аппарате (ЛА), на его аэродина-
мические характеристики необходимо учитывать
не только КВС пограничного слоя, но и другие ви-
ды КВС, возникающих при движении ЛА [1–4]. В
частности, при движении реальных тел в угловых
местах сочленения их конструктивных деталей во-
зникают крупные продольные вихревые структу-
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Рис. 1. Копия фотографии формирования системы
крупных продольных вихрей при движении

самолета – верхнеплана:
1 – поперечное сечение фюзеляжа, 2 – крыла, 3 –
верхней пары вихрей, 4 – нижней пары вихрей [16]

ры, которые оказывают влияние как на ПС, так
и на последующие элементы ЛА, в частности, на
оперение или движители. На рис.1 приведена ко-
пия картины визуализации формирования таких
вихрей при обтекании самолетов с верхним распо-
ложением крыла [16]. Известно, что при иссле-
довании продольного обтекании прямоугольного
угла формируется пара крупных продольных ви-
хрей [1–4]. При определенных условиях вблизи об-
текаемых стенок угла может формироваться пара
вторичных продольных вихрей. В реальных усло-
виях угловые конструкции состоят из поверхно-
стей сложной формы. Это приводит к формиро-
ванию продольных вихрей сложной конфигурации
(рис. 1). В [16] показано также, что при движе-
нии ЛА при ненулевом угле атаки возникает ра-
стекание потока вдоль поверхности крыла. Нуле-
вая точка перемещается на нижнюю поверхность
профиля. Поток движется от нулевой точки ча-
стично против потока, перетекая на верхнюю пло-
скость профиля крыла. Это приводит к тому, что у
самолета с верхним расположением крыла однов-
ременно на верхней поверхности крыла возника-
ет дополнительная пара крупных продольных ви-
хрей.

В настоящее время развивается также биониче-
ский подход для определения оптимальных мето-
дов управления КВС, возникающих при обтека-
нии ЛА. Основные положения бионического под-
хода приведены, в частности, в [3, 17, 18]. В [1]
приведена фотография строения оперения птиц.
Видно, структура перьев имеет те же тенденции и
физическое значение, что и чешуйчатый покров у
водных животных. Аэродинамик Вольфганг Либе
[см. в 19] в 1938 обнаружил у птицы поморника
интересную особенность (рис. 2). При рискован-
ных маневрах полета птиц на верхней поверхно-

Рис. 2. Строение покровных перьев у птиц поморник
(Stercoraiidae) [19]

Рис. 3. Обтекание профиля со щитками,
демпфирующими отрыв ПС [19]

сти крыльев формируется отрыв и обратное тече-
ние пограничного слоя (на рис. 2 показано стрел-
кой). Высокоэластичные наружные ряды покров-
ного пера крыльев поднимаются у птицы само-
стоятельно и отрыв автоматически предотвращае-
тся. Покровные перья принимают функцию гаси-
теля отрывного потока. Важно отметить, что стро-
ение крыльев птиц имеет особенность: отрыв прои-
сходит только в определенных местах по размаху
крыла.

На рис. 3 приведена схема обтекания профиля
при безотрывном обтекании (небольшие углы ата-
ки) – a; при отрыве потока на верхней плоско-
сти крыла (большие углы атаки) – b; при откло-
ненных щитках, демпфирующих отрыв – c. На
рис. 4 приведены предварительные результаты эк-
спериментальных исследований Giannino Patone
и Werner Müller обтекания профиля крыла, сна-
бженного щитками для предотвращения отрыва
ПС. Эксперименты выполнены в аэродинамиче-
ской трубе [см. в 19]. В качестве модели покров-
ных крыльев G. Patone и W. Müller использова-
ли перфоленты. Подъемная сила одного и того же
профиля крыла с искусственными покровными пе-
рьями сохраняет безотрывное обтекание до угла
атаки 40◦, в то время как на чистом профиле уже
при 18◦ отчетливо фиксируется отрыв.

В авиации широко применяются отклоняемые
щитки, устанавливаемые в задней части крыла.

Abbas F Mahmood, B. B. Бабенко, С. А. Ищенко 49



ISSN 1561 -9087 Прикладна гiдромеханiка. 2012. Том 14, N 4. С. 47 – 58

Рис. 4. Зависимость коэффициента подъемной силы
от угла атаки для профиля, снабженного щитками

(1), и для чистого профиля (2) [19]

Эти щитки на больших углах атаки отклоняются
на угол, определяемый заранее при продувках в
аэродинамической трубе. Для проверки обнару-
женного G. Patone и W. Müller явления Бэхерт
и др. выполнили экспериментальные исследова-
ния на профиле крыла. При проведении экспери-
ментальных исследований Бэхерт устанавливал на
крыле щитки на свободных шарнирах. Устанавли-
вался один ряд щитков [20, 21]. В [22, 23] приведе-
на фотография натурных испытаний на планере
с двигателем и результаты натурных испытаний.
Испытывались два вида трапециевидных щитков
- непроницаемые и с проницаемой поверхностью.
Щитки были не сплошные, а состояли из отдель-
ных секций, чтобы реагировать на любую область
отрыва вдоль размаха крыла. Щитки были сде-
ланы трапециевидными и проницаемыми, чтобы
устранять не только отрыв на крыле, но и отрыв
за щитком во время его отклонения. Щитки были
эффективны до углов атаки 20◦. В [24] исследова-
на эффективность проницаемых щитков, установ-
ленных вдоль размаха крыла в два ряда. Числен-
ные исследования Schatz M. и др. [25] определили
эффективность отклонения щитков до угла 52◦.

Бионические исследования Кэзел (см. в [23])
крыльев стрекозы обнаружили особенности строе-
ния их задней кромки. В [26] выполнены экспери-
ментальные исследования несущих характеристик
моделей крыла с профилями CAST 10-2/DOA2
(Re = 2.7 · 106) и HQ17 (Re = 106). Были иссле-

дованы различные варианты конструкции мини-
щитков, прикрепленных неподвижно снизу к кон-
цевой части профиля и отклоненных под углом
90◦. Эффективность этих щитков зафиксирова-
на до углов атаки 15◦. Бэхерт исследовал на том
же аэродинамическом профиле HQ17 влияние на
аэродинамические характеристики крыла различ-
ных форм задней кромки [23].

В настоящей работе будет рассмотрено влия-
ние трехмерных КВС, генерируемых в ПС с по-
мощью генераторов вихрей диффузорного вида,
на аэродинамические характеристики модели са-
молета "Аэропракт А-20".

1. ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ УСТАНОВКА И
ОБОРУДОВАНИЕ ДЛЯ ПРОВЕДЕНИЯ
ИССЛЕДОВАНИЙ

Экспериментальные исследования влияния гене-
раторов вихрей, размещенных на поверхности
крыла, на аэродинамические характеристики мо-
дели самолета "Аэропракт А-20" выполнены в
аэродинамической трубе ТАД-2 Национального
авиационного университета, г. Киев, (рис. 5). Эк-
спериментальные исследования влияния ГВ на
аэродинамические характеристики модели само-
лета проводились на модели самолета общего на-
значения "Аэропракт А-20" , выполненной в мас-
штабе 1/4. Модель самолета имела геометрические
параметры:

размах крыла – 2.5 м;
длина фюзеляжа – 3.0 м;
площадь крыла – 1.25 м2;
длина хорды крыла – 0.5 м;
эквивалентный диаметр фюзеляжа – 0.35 м;
координата наибольшей относительной толщи-

ны профиля крыла Xc=0.25.
"Аэропракт А-20" – двухместный ЛА, высоко-

план нормальной аэродинамической схемы с ка-
биной закрытого типа, неубирающимся шасси и
с хвостовой опорой. На самолете установлен дви-
гатель Rotax–503 с толкающим винтом изменя-
емого шага. Самолет предназначен для выпол-
нения полетов днем при хороших метеоуслови-
ях. Конструкция шасси и тяговооруженность обе-
спечивают его эксплуатацию на площадках с бе-
тонными и грунтовыми взлетно-посадочными по-
лосами. Крыло самолета оснащено механизаци-
ей – щелевыми флапперонами, отклоняемыми
при взлетно-посадочном положении. Аэродинами-
ческая труба ТАД-2 имеет закрытый рабочий уча-
сток восьмигранного сечения с размерами 4 ×

2.5 м. Максимальная скорость потока в рабочей
части 40 м/с. ТАД-2 снабжена аэродинамическими
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Рис. 5. Модель самолета "Аэропракт А-20" , установленная в аэродинамической трубе ТАД-2

шестикомпонентными электротензометрическими
весами 6КЭТВ, предназначенными для измерения
сил и моментов при испытании аэродинамических
моделей. Весы обеспечивают фиксацию и измене-
ние углов атаки и скольжения испытуемой модели
в рабочей части аэродинамической трубы.

Модель устанавливается в горизонтальном по-
ложении на весах с помощью ленточной подвески,
соединенной с измерительным устройством, и за-
крепляется в двух основных передних точках, ра-
сположенных вблизи передней кромки крыла, и в
задней (или передней) точке, лежащей в верти-
кальной плоскости модели. Изменение угла ата-
ки (α) модели производится с помощью механи-
зма путем подъема или опускания заднего (или
переднего) узла крепления модели и поворота мо-
дели относительно горизонтальной оси, проходя-
щей через центры основных передних узлов кре-
пления. Весы обеспечивают испытание моделей в
диапазоне угла атаки α в пределах от +15◦ до -25◦

(1-й вариант компоновки рычага механизма) и от
+40◦ до -6◦ (2-й вариант компоновки). При угле
скольжения модели β = 0 конструкция подвески
обеспечивает разложение всех аэродинамических
сил, действующих на модель, на шесть компонен-
тов сил. Математическая обработка результатов
измерений дает возможность определить величи-
ны XΣ – лобового сопротивления модели, YΣ – по-
дъемной силы, Mx – момента крена, My – момента
рыскания и Mz – продольного момента. Система
измерения нагрузок на модель включает тензоме-
трические преобразователи весов и тензометриче-

ские усилители SСАIМЕ-8МJ. Максимальные зна-
чения измерений компонент Xi – 200N, а Yi и Zi

- 400N. Система измерения угла установки моде-
ли реализована на аппаратуре Ф-5071. Система
измерения скоростного напора, включающая да-
тчик Моtогоlа МРХУ-5004DР, имеет диапазон ка-
либровки 0 ÷ 1150 Па.

Измерение выходных сигналов датчиков прово-
дилось платой расширения РСLabСагd-711 фир-
мы Advantech, США, встроенной в ПЭВМ на ба-
зе процессора Pentium-233 ММХ. Плата расшире-
ния содержит 8–канальный мультиплексор и 12–
разрядный 25–мкс АЦП. Все аттестации, градуи-
ровки и калибровки системы измерения осуществ-
лялись для измерительного тракта путем пода-
чи на вход датчиков эталонных нагрузок и по-
лучение в ПЭВМ значений выходных сигналов.
Перед началом экспериментальных исследований
была выполнена юстировка системы разложения
сил. Градуировка аэродинамических шестикомпо-
нентных тензометрических весов 6КЭТВ проводи-
лась согласно методике [27].

Обработка результатов весовых испытаний на
всех этапах исследования выполнялась согласно
принятой в НАУ методике. При весовых испыта-
ниях в аэродинамической трубе ТАД-2 НАУ при-
нят метод многократных статистических измере-
ний. На протяжении 8 с автоматизированная сис-
тема измерений под управлением ПЭВМ выпол-
няет 250 последовательных измерений значений
выходных сигналов тензометрических весов и ско-
ростного напора. Дальнейшая обработка включа-
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ет цифровую фильтрацию и вычисление оценки
измеряемого параметра в виде среднего арифме-
тического.

Методика испытаний на весах 6КЭТВ в аэро-
динамической трубе ТАД-2 предусматривает этап
измерения нагрузок на компоненты весов при
отсутствии потока во всем диапазоне изменения
углов установки модели. Указанные нагрузки ап-
проксимируют полиномами третьей степени. При
испытаниях в потоке из результатов наблюдений
исключаются вычисленные для конкретного угла
установки модели значения нагрузок на весы без
потока, что обеспечивает получение в результа-
те наблюдений значений аэродинамических нагру-
зок. Из полученных результатов исключаются по-
правки на влияние подвески, геометрический и ин-
дуктивный скосы потока в вертикальной плоско-
сти. Влияние подвески было определено в специ-
альном эксперименте, включавшем продувку изо-
лированной подвески в пустой трубе. Поправки
на геометрический и индуктивный скосы потока
рассчитывались по результатам аттестации пото-
ка аэродинамической трубы ТАД-2. Все указан-
ные поправки вводились в программу проведения
весового эксперимента.

Для исследования влияния ГВ на интегральные
характеристики модели ЛА была использована та
же конструкция ГВ (рис. 6), что и при проведении
исследований на плоской пластине [5] и на моде-
ли крыла [14]. Подробное описание данного ГВ и
принципа его функционирования приведены в [5].
Геометрические параметры ГВ диффузорного ти-
па составляли:

h = 3 мм – высота стенки ГВ,
b = 18.2 мм – длина рабочей части ГВ,
β = 16.5◦ – угол раскрытия стенки ГВ,
d = 16.3 мм – среднее расстояние между стенка-

ми ГВ.
Значение этих параметров для ГВ, установлен-

ных на пластине, имеют определенные соотно-
шения [28 и др.]: h/δ = 0.3 ÷ 1.1, где толщи-
на ПС δ измерена в месте расположения генера-
тора вихрей; b/h = 2.5 ÷ 7.0; b/d = 0.5 ÷ 1.5;
β = 10◦ ÷ 25◦. Для определения оптимального по-
ложения ГВ важным является также параметр D
– расстояние между двумя ГВ. Параметр D̄ при-
нято рассчитывать относительно длины генера-
торов вихрей, D̄ = D/b. Анализ результатов ис-
следований влияния ГВ на ПС [6] свидетельству-
ет, что наиболее приемлемым является соотноше-
ние D̄=4. В настоящих экспериментах b/h = 6.1;
b/d = 1.12; D̄=4.4. Как показано в [5, 14], важным
является безразмерная величина размещения ГВ
вдоль хорды крыла – Lgv = Xi/Xchord, где Xi –

Рис. 6. Схема обтекания одиночного генератора
вихрей диффузорного типа [5]

текущее расстояние вдоль хорды крыла, а Xchord

– размер хорды крыла.

2. ВЛИЯНИЕ ГЕНЕРАТОРОВ ВИХРЕЙ
НА АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ
ХАРАКТЕРИСТИКИ МОДЕЛИ
САМОЛЕТА "АЭРОПРАКТ А-20"

При проведении экспериментальных исследований
на модели ЛА были учтены полученные ранее
результаты [5, 14]. В настоящих экспериментах
важно определить влияние ГВ на аэродинамиче-
ские характеристики модели ЛА c убранной и
отклоненной механизацией крыла. Следует учесть
также специфику пространственного обтекания
поверхности крыла конечного размаха, установ-
ленного на модели реального ЛА. Как и в [14],
были проведены экспериментальные исследования
по определению влияния места расположения ГВ
вдоль хорды крыла. При этом следует учитывать
геометрические особенности профиля крыла мо-
дели самолета А-20 с максимально толщиной про-
филя крыла, расположенной на 25% длины хор-
ды. Были выполнены измерения аэродинамиче-
ских характеристик модели ЛА при установке ГВ
на расстоянии Lgv = 10%, 20% и 30% хорды крыла.

Результаты весовых испытаний модели ЛА А-20
с установленными на поверхности крыла ГВ при
убранном закрылке представлены на рис. 7, 8 в
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Рис. 7. Сравнение зависимостей Cy = f(α) модели
ЛА А-20 при убранном закрылке:

1 – без ГВ; 2 – Lgv = 10%; 3 – 20%; 4 – 30%

виде зависимостей интегральных коэффициентов
подъемной силы Cy, и продольного момента mz от
угла атаки α. Согласно рис. 7, влияние ГВ прояв-
ляется в области критических углов атаки в диа-
пазоне α = 15◦÷28◦. ГВ, установленные на крыле
ЛА при Lgv = 20%, увеличило коэффициент Cy

на 0.1 в диапазоне α = 23◦ ÷ 27◦. При этом макси-
мальное значение Cy зафиксировано при большем
угле атаки α = 25◦ (без ГВ α = 21◦). Подобные ре-
зультаты приводятся в исследованиях Бэхерта, но
при меньших углах атаки. Были выполнены также
измерения сопротивления модели ЛА А-20 и по-
строены зависимости Cx = ϕ(α) при тех же усло-
виях, что приведены на рис. 7. Зависимости ко-
эффициентов Cx от угла атаки α с убранным за-
крылком незначительно выше эталонной кривой в
диапазоне углов атаки α = 4◦ ÷ 22◦, не превышая
величину ∆Cx=0.01. При установке ГВ на рассто-
янии 20% хорды крыла ∆Cx ≈ 0.02 в диапазоне
углов атаки α = 17◦ ÷ 21◦.

Моментные характеристики модели ЛА А-20
(рис. 8) показали, что только при Lgv = 20% мо-
ментные характеристики практически не измени-
лись. При расположении ГВ на крыле при Lgv =
10% и 30% и при нулевом угле атаки зафиксиро-
вано увеличение положительного продольного мо-
мента соответственно на ∆mz = 0.15 и 0.1. При
возрастании углов атаки крыла моментные хара-
ктеристики ухудшились, а величина ∆mz плавно
уменьшилась по сравнению с эталоном до ∆mz

=0.04.

Рис. 8. Сравнение зависимостей mz = ψ(α) модели
ЛА А-20 при убранном закрылке:

1 – без ГВ; 2 – Lgv = 10%; 3 – 20%; 4 – 30%

Результаты весовых испытаний модели ЛА А-
20 с установленными на поверхности крыла ГВ
при отклонении закрылка на 10◦ представлены на
рис. 9 – 11 в виде зависимостей интегральных ко-
эффициентов подъемной силы Cy, лобового сопро-
тивления Cx и продольного момента mz от угла
атаки α. При отклоненном закрылке максималь-
ное значение величины Cy возросло с 1.4 до 1.7. В
то же время, сохранились те же закономерности,
которые представлены на рис. 7 при размещении
ГВ на различном расстоянии вдоль хорды крыла.
При отклонении закрылка влияние ГВ проявля-
ется в области критических углов атаки практи-
чески в том же диапазоне α = 16◦ ÷ 28◦. При
Lgv = 20% максимальное значение Cy не измени-
лось по сравнению с эталоном. При этом макси-
мальное значение Cy зафиксировано при большем
диапазоне углов атаки – α = 21◦ ÷ 25◦ (без ГВ –
α = 21◦).

Коэффициенты сопротивления Cx при откло-
ненном закрылке для всех случаев расположе-
ния ГВ вдоль хорды крыла возросли в диапазоне
∆Cx = 0.02÷ 0.035. Это совпадает с результатами
монографии [29], в которой показано, что с увели-
чением толщины профиля крыла и его кривизны
сопротивление возрастает.

Моментные характеристики модели ЛА А-20
при отклоненном закрылке (рис. 11) изменили за-
кономерности при положительных углах атаки по
сравнению с закономерностями модели крыла при
неотклоненном закрылке (рис. 8). При отклонен-
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Рис. 9. Сравнение зависимостей Cy = f(α) модели
ЛА А-20 при отклоненном закрылке на 10◦:
1 – без ГВ; 2 – Lgv = 10%; 3 – 20%; 4 – 30%

ном закрылке варианты размещения ГВ вдоль
хорды крыла практически не изменили моментные
характеристики крыла ЛА. Кривая 2 на рис. 11
при Lgv = 10% свидетельствует о незначитель-
ном ухудшении моментных характеристик модели
крыла.

Анализ результатов этого параметрического ис-
следования, выполненного на модели ЛА А-20 с
убранным и отклоненным закрылком на 10◦, по-
зволяет определить наиболее выгодное место уста-
новки генераторов вихрей с точки зрения улу-
чшения несущих свойств крыла. Полученные ре-
зультаты для проведения анализа удобно выра-
зить в виде зависимостей приращений коэффици-
ентов подъемной силы ∆Cy, лобового сопротивле-
ния ∆Cx и продольного момента ∆mz от угла ата-
ки α:

∆Cygv
= Cygv

- Cy0
;

∆Cxgv
= Cxgv

- Cx0
;

∆mzgv
= mzgv

− mz0
, где индексы gv и 0 обо-

значают соответственно коэффициенты с генера-
торами вихрей и без них. Приращения коэффи-
циентов подъемной силы ∆Cy, лобового сопротив-
ления ∆Cx и продольного момента ∆mz , вызван-
ные установкой генераторов вихрей при различ-
ных Lgv с убранным закрылком, представлены
на рис.12–14 в виде зависимостей от угла атаки
α. Приведенные на этих рисунках результаты со-

Рис. 10. Сравнение зависимостей Cx = ϕ(α) модели
ЛА А-20 при отклоненном закрылке на 10◦:
1 – без ГВ; 2 – Lgv = 10%; 3 – 20%; 4 – 30%

гласуются с выводами, полученными при анализе
рис. 7, 8.

Приращения коэффициентов подъемной силы
∆Cy , лобового сопротивления ∆Cx и продольного
момента ∆mz, вызванные установкой генераторов
вихрей при различных координатах установки ГВ
на крыле ЛА А-20 с отклоненным на 10◦ закрыл-
ком, представлены на рис. 15–17 в виде зависимо-
стей от угла α.

3. ОБСУЖДУНИЕ ПОЛУЧЕННЫХ
РЕЗУЛЬТАТОВ

Исследования проводились при скорости 20 м/с
и степени турбулентности основного потока ε ≈

2%. Число Рейнольдса, вычисленноe по длине хор-
ды крыла модели ЛА А-20, составило Re = 6.7·105.
Толщина ламинарного ПС в конце хорды крыла
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Рис. 11. Сравнение зависимостей mz = ψ(α) модели
ЛА А-20 при отклоненном закрылке на 10◦:
1 – без ГВ; 2 – Lgv = 10%; 3 – 20%; 4 – 30%

Рис. 12. Сравнение зависимостей ∆Cy = f(α) модели
ЛА А-20 при убранном закрылке:
1 – Lgv = 10%; 2 – 20%; 3 – 30%

составила δ = 2.64 мм, соответственно при Lgv =
10% – 0.84 мм; при 20% – 1.2 мм; при 30% –
1.44 мм. С учетом кривизны профиля толщина ПС
будет незначительно отличаться. Толщина турбу-
лентного ПС в конце хорды крыла составила δ =
2.0 см. Согласно [30], точка минимума давления у
обычных профилей располагается на верхней сто-
роне недалеко за передней кромкой. Это способ-
ствует раннему переходу ламинарного ПС в тур-

Рис. 13. Сравнение зависимостей ∆Cx = ϕ(α) модели
ЛА А-20 при убранном закрылке:
1 – Lgv = 10%; 2 – 20%; 3 – 30%

Рис. 14. Сравнение зависимостей ∆mz = ψ(α) модели
ЛА А-20 при убранном закрылке:
1 – Lgv = 10%; 2 – 20%; 3 – 30%

булентный, а при увеличении углов атаки приво-
дит к перераспределению давления вдоль профи-
ля крыла. В результате точка приложения равно-
действующей коэффициента давления будет пере-
мещаться к передней кромке профиля. Это следу-
ет учитывать при анализе полученных результа-
тов. Учитывая, что высота стенки ГВ h = 3 мм, по-
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Рис. 15. Сравнение зависимостей ∆Cy = f(α) модели
ЛА А-20 при отклоненном закрылке на 10◦:

1 – Lgv = 10%; 2 – 20%; 3 – 30%

Рис. 16. Сравнение зависимостей ∆Cx = ϕ(α) модели
ЛА А-20 при отклоненном закрылке на 10◦:

1 – Lgv = 10%; 2 – 20%; 3 – 30%

лучим для ламинарного ПС соответствующие со-
отношения – h/δ = 1.14 (в конце хорды крыла),
при Lgv = 10% – 3.6; при 20% – 2.5; при 30%
– 2.08. Это свидетельствует, что во всех случаях
при ламинарном ПС ГВ располагаются выше то-
лщины ПС. В случае переходного и турбулентного

Рис. 17. Сравнение зависимостей ∆mz = ψ(α) модели
ЛА А-20 при отклоненном закрылке на 10◦:

1 – Lgv = 10%; 2 – 20%; 3 – 30%

ПС, а также при утолщении ПС при возрастании
углов атаки толщина ПС может возрасти на по-
рядок. Тогда ГВ будут располагаться внутри ПС.
В этом случае для учета их влияния на аэродина-
мические характеристики крыла ЛА следует учи-
тывать закономерности проблемы восприимчиво-
сти ПС, приведенные в [5]. Согласно результатам
исследований, приведенным в [5], при указанных
величинах Re и ε в рабочем участке аэродинами-
ческой трубы в ПС крыла модели ЛА А-20 при
нулевом угле атаки толщина ПС может быть не-
сколько больше, и в ПС будут существовать КВС,
в зависимость от Lgv. Например, до Lgv = 30% в
ПС будут существовать КВС I – IV этапов пере-
ходного ПС [5]. При увеличении угла атаки в ПС
будут возникать последующие этапы перехода в
соответствии с макетом переходного ПС [5].

Экспериментально показано [5], что для успе-
шного взаимодействия вносимых трехмерных
КВС с естественными возмущениями ПС необ-
ходимо вносить трехмерные КВС выше по пото-
ку. Тогда генерируемые за ГВ вихревые системы
успеют развиться и сформироваться в симметри-
чные трехмерные возмущения (рис.6). Согласно
результатам исследования восприимчивости ПС,
для успешного взаимодействия вносимых извне
КВС с естественными КВС ПС необходимо выпол-
нить основные три условия: вносимые и естествен-
ные КВС должны иметь подобную форму, разме-
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ры и энергию. Только при возрастании углов ата-
ки в ПС модели крыла могут формироваться КВС
IV – V этапов переходного ПС: на этих этапах пе-
рехода могут формироваться продольные вихре-
вые системы. При этом естественные трехмерные
КВС ПС имеют предпосылки взаимодействовать
с вносимыми c помощью ГВ трехмерными КВС.
Это и отражено на рис. 7, когда влияние ГВ про-
является в диапазоне α = 15◦ ÷ 28◦. Максималь-
ный эффект получен при Lgv = 20%, когда ∆Cy =
0.1 в диапазоне α = 23◦÷27◦. Протяженность хор-
ды крыла мала, поэтому вносимые и естественные
КВС не успевают оптимально взаимодействовать.
Этим и объясняется, что на всех приведенных
выше графиках влияние ГВ проявляется только
вблизи критических углов атаки. Максимальное
значение коэффициента Cy простого крыла без ме-
ханизации составляет 1.4, минимальное значение
при α = 0 коэффициента Cx составляет 0.01 [29]. В
настоящих исследованиях получены аналогичные
данные для Cy, при этом Cx = 0.04. Отличие со-
стоит также в том, что для изолированного крыла
критический угол атаки составляет 17◦ [29], а в на-
стоящих экспериментах – 21◦.

При отклонении закрылка при нулевом угле ата-
ки соответствующие данные, согласно [29], состав-
ляют Cx min = 0.19; Cy max = 2.15, критический
угол атаки αcr = 14◦. По данным измерениям ана-
логичные данные составили: Cx min = 0.04; Cy max

= 1.7, критический угол атаки αcr = 20◦. Каче-
ственно в нашем эксперименте получены аналоги-
чные данные. В работе [30] без отклонения и при
отклонении щитка получены максимальные значе-
ние коэффициента Cy такие же, как и в настоящих
экспериментах.

Без отклонения щитка–закрылка и при его
отклонении установка ГВ приводит к увеличению
максимальных значений коэффициента Cy и зна-
чения критического угла атаки. Сравнение резуль-
татов, полученных на модели крыла (Cy max =
0.65, Cx min = 0.05) [14], с приведенными выше ре-
зультатами (Cy max = 1.4, Cx min = 0.04) показали,
что значение коэффициентов Cy отличаются. Воз-
можно, это обусловлено масштабным эффектом и
отличием значения индуктивного сопротивления в
обоих случаях. При исследовании модели изолиро-
ванного крыла его удлинение было меньше. Удли-
нение крыла можно рассчитать по формулам:

λ = l2/Sилиλ = l/b,

где λ – удлинение крыла, l – размах, S – площадь,
b – величина хорды крыла. Для прямоугольного
крыла обе формулы дают аналогичные результа-
ты: для модели крыла λ = 3.75 [14], а для модели

ЛА А-20 λ = 5.

ВЫВОДЫ

1. Зафиксировано положительное влияние ГВ
на несущие свойства модели ЛА А-20 в обла-
сти критических углов атаки. Приращение ма-
ксимального коэффициента подъемной силы при
убранном закрылке проявляется в области крити-
ческих углов атаки в диапазоне α = 15◦ ÷ 28◦.
Коэффициент Cy увеличился на 0.1 в диапазоне
α = 23◦ ÷ 27◦. При этом максимальное значение
Cy max зафиксировано при большем угле атаки
αcr = 25◦ (без ГВ – αcr = 21◦). При отклоненном
закрылке максимальное значение величины Cy во-
зросло с 1.4 до 1.7.

2. Размещение ГВ на крыле модели ЛА А-20
практически не влияет на сопротивление модели
при убранном закрылке.

3. Моментные характеристики модели ЛА А-20
показали, что при Lgv = 20% моментные характе-
ристики практически не изменились. При распо-
ложении ГВ на крыле при Lgv = 10% и 30% при
нулевом угле атаки зафиксировано увеличение по-
ложительного продольного момента соответствен-
но на ∆mz = 0.15 и 0.1. При возрастании углов
атаки крыла моментные характеристики ухудши-
лись, а величина ∆mz плавно уменьшилась по
сравнению с эталоном до ∆mz = 0.04.

4. Коэффициенты сопротивления Cx при откло-
ненном закрылке для всех случаев расположе-
ния ГВ вдоль хорды крыла возросли в диапазоне
∆Cx = 0.02÷0.035. Увеличение значения коэффи-
циента лобового сопротивления на полетных углах
атаки при установке генераторов вихрей на крыле
самолета составляет ∆Cx = 0.01. Для уменьшения
этой величины целесообразно выполнять генера-
торы вихрей убирающимися.

5. Исследования показали, что для данной мо-
дели самолета наиболее выгодным для увеличения
несущих свойств крыла является установка ГВ на
Lgv = 20%.

1. Бабенко В. В. Разработка методов управле-
ния силами взаимодействия между телом и жид-
костью с использованием механизмов генерации
когерентных структур в пристенных течениях.–
Отчет о научно-исследовательской работе. Инсти-
тут гидромеханики НАНУ: 2002, № гос. Регистра-
ции 0100 V004769.– 9–53 с.

2. Бабенко В. В., Турик В. Н. Управление ко-
гернтных вихревых структур в плоских и криво-
линейных пристеночных течениях // Всемирный
конгресс Авиация в XXI Столетии.– Киев, Украи-
на, 2003.– С. 54–58.

Abbas F Mahmood, B. B. Бабенко, С. А. Ищенко 57



ISSN 1561 -9087 Прикладна гiдромеханiка. 2012. Том 14, N 4. С. 47 – 58

3. Babenko V. V., Chun H. H. and Inwon Lee.
Coherent vortical Structures and Methods of their
Control for Drag Reduction of Bodies // Proc. of
the 9th International Conference on Hydrodynamics
(ICHD-2010).– Shanghai, China, 2010.– P. 45–50.

4. Babenko V. V., Chun H. H., Inwon Lee. Boundary
Layer Flow over Elastic Surfaces and Combined
Methods of Drag Reduction.– Kluwer Academic
publishers. Dordrecht /Boston / London: (In press),
2012.– 561 p.

5. Бабенко В. В., Abbas F. Mahmood, Гните-
цкий Н. А. Взаимодействие пограничного слоя
с трехмерными возмущениями // Прикладная
гидромеханика.– 2011.– 3.– С. 3–22.

6. Schubauer G. B., Spangerberg W. G. Forced Mi-
xing in Boundary Layers // JFM.– 1960.– 8, Part 1.–
P. 10–32.

7. Мхитарян А. М., Ушаков В. В., Баскакова А.
Г., Трубёнок В. Д. Аэрогидромеханика. Учебник
для ВУЗов.– М.: Машиностроение, 1984.– 352 с.

8. Book of abstracts 10th European Drag Reduction
Working Meeting // 19–21 March.– Berlin, 1997.–
P. 135.

9. Логинов И. И. Исследование аэродинами-
ческих характеристик крыльевых поверхностей
с вихреобразователями.– Киев: КИИГА, 1972.–
184 с.

10. Wendt B. J., Hingst W. R. Flow structure in
the wake of a wishbone vortex generator // AIAA
journal.– 1999.– 32, N11.– P. 2234–2240.

11. Чжен П. Управление отрывом потока.– М.: Мир,
1979.– 552 с.

12. Махмуд А. Ф. Вихреобразователи как средство
улучшения аэродинамических характеристик са-
молета // Вестник НАУ.– 2007.– Вып. 1.– С. 126–
129.

13. Махмуд А. Ф. Вихреобразователи. Оптимиза-
ция геометрических размеров // Сб. научных тру-
дов Национального аэрокосмического университе-
та им. Н. Е. Жуковского.–Харьков.– ХАИ.– 2007.–
36.– С. 139–145.

14. Бабенко В. В., Abbas F. Mahmood, Ищенко С.
А. Управление пограничного слоя профиля крыла
при генерировании трехмерных возмущений //
Прикладная гидромеханика.– 2011.– 4.– С. 25–32.

15. Blackwelder R. F., Mochamed Gad-el-Hak Method
and Apparatus for Reducing turbulent skin Fricti-
on // United States Patent.– № 4,932,612.– 1990.–
P. 1–11.

16. Пахненко В. Л.,Задорожный А. И., Пахненко В.
В. Особенности отрывных течений на самолетах
высокопланной схемы // Бионика.– 1998.– 27-28.–
С. 120–126.

17. Бабенко В. В. Гидробионические принци-
пы снижения сопротивления // Прикладная
гидромеханика.– 2000.– 2.– С. 3–17.

18. Babenko V. V., Carpenter P. W. Dolphin
Hydrodynamics // Proc. of the IUTAM Symposi-
umon Flow past Highly Compliant Boundaries and in
Collapsible Tubes.– University of Warwick Coventry
England, 2001.– P. 293–323.

19. Reiner Bappert, Susanne Benner, Barbel Hacker,
Ulrich Kern, Gerhard Zweckbronner Bionic,
Zukunfts-Technik lernt von der Natur.– Hergestellten
vom Landesmuseumn: Fur Technik und Arbeit in
Mannheim, 1996.– 88 p.

20. Meyer R., Bechert D. W. and Hage W. Windtunel
and Flidht Experiments with artificial bird feathers
for separation control on airfoils // Abstract for the
Euromech, 3-rd European Fluid Mech. Conf.– Book
of abstracts. Gottingen, 1997.– P. 239.

21. Meyer R., Bechert D. W. and Hage W. Survey of
self-Activating Flaps // Proc. of the 11th European
Drag Reduction Working Meeting.– Prague Czech
Republic, 1999.– P. 70.

22. Bechert D. W., Bruse M., Hage W.,
Meyer R. Fluid Mechanics of Biological Surfaces
and their Technological Application.– Naturwi-
ssenschaften: Springer – Verlag – 87, 2000.– 157 –
171 p.

23. Bechert D. W., Meyer R. and Hage W. Drag
reduction of Airfoils with miniflaps // AIAA Paper.–
2000.– 2315.– P. 29.

24. Meyer R., Bechert D. W. and Hage W. Experiments
with artificial bird feathers for separation control on
airfoils // Abstract for the Euromech Colloquim 361
Active Control of Turbulent Shear Flows.– Technische
Universitat, Berlin, 1997.– P. 58.

25. Markus Schatz, Ulf Bunge, Holger Lubcke, Frank
Thiele Numerical Study of Separation Control
by movable Flaps.– Aerodynamic Drag Reduction
Technologies: Springer – Verlag, Berlin, Heidelberg,
2001.– 385 – 390 p.

26. Bechert D. W., Meyer R. and Hage W. Drag
Reduction on Gurney Flaps and Divergent Trailing
Edges.– Aerodynamic Drag Reduction Technologies:
Springer – Verlag, Berlin, Heidelberg, 2001.– 229 –
245 p.

27. Ништ М. И., Попыталов С. А. Аэродинамика
летательных аппаратов и гидравлика их систем:
Под ред. М. И. Ништа.– М.: ВВИА им. проф. Жу-
ковского, 1981.– 580 с.

28. Lin J. C., Howard F. G., Selby G. V. Small
Submerged Vortex Generators for Turbulent Flow
Separation Control // Journal of Aircraft.– 1990.–
27.– P. 502 - 507.

29. Мельников А. П. Аэродинамика больших
скоростей.– М.: Военное изд-во министерства бо-
роны СССР, 1961.– 424 с.

30. Мартынов А. К. Прикладная аэродинамика.– М.:
Машиностроение, 1972.– 448 с.

58 Abbas F Mahmood, B. B. Бабенко, С. А. Ищенко


