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Предлагаются наиболее перспективные направления исследований в области плазменной аэроди-
намики. На основе представленных экспериментальных данных, полученных в последнее время,
рассматриваются возможности использования объемного силового воздействия на течение газа в
аэродинамических приложениях, реализуемого с помощью приповерхностных электрических раз-
рядов. Одним из таких приложений является увеличение протяженности ламинарного участка по-
граничного слоя на стреловидном крыле с целью уменьшения аэродинамического сопротивления
летательного аппарата в крейсерском режиме полета. Второе направление связано с управлением
трехмерным отрывом пограничного слоя на элементах механизации стреловидного крыла на режи-
мах взлета и посадки. И третье направление – уменьшение поверхностного трения в турбулентном
пограничном слое, который реализуется на большей части поверхности современных около- и
сверхзвуковых летательных аппаратов. Предлагаемые исследования имеют не только прикладное,
но и фундаментальное значение ввиду физической сложности изучаемых явлений.
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Плазменная аэродинамика как наука зароди-
лась более 50 лет назад, но повышенное внимание
исследователей привлекла в конце двадцатого ве-
ка, когда резервы улучшения аэродинамической
эффективности летательных аппаратов (ЛА) тра-
диционными способами были практически ис-
черпаны. Применение холодной плазмы (слабо-
ионизованной среды) для управления течениями
открывает новое направление в развитии авиа-
строения. Оно связано с решением одной из акту-
альных задач современного самолетостроения –
уменьшение сопротивления трения летательных
аппаратов, которое составляет около 50% полно-
го аэродинамического сопротивления современ-
ных магистральных лайнеров. При этом более по-
ловины сопротивления трения приходится на

крыло и оперение самолета, и снижение этого по-
казателя на 50% за счет увеличения протяженно-
сти ламинарных участков пограничного слоя на
поверхности указанных элементов ЛА приводит к
уменьшению полного сопротивления самолета
больше 10%. Такое значительное продвижение по
показателю сопротивления равносильно перехо-
ду к новому поколению летательных аппаратов с
улучшенной аэродинамической и энергетиче-
ской эффективностью.

К числу наиболее перспективных относится
технология, использующая процесс взаимодей-
ствия холодной плазмы с воздушной средой, в ре-
зультате которого образуется электрогазодинами-
ческий (ЭГД) поток [1]. Электрогазодинамическое
управление обтеканием аэродинамических тел
основано на объемном силовом воздействии на
течение газа, возникающем в приповерхностных
электрических разрядах некоторых типов (корон-
ном, барьерном, скользящем). Устройства, реа-
лизующие это воздействие, принято называть
плазменными актуаторами (ПА) [2, 3].

Первые экспериментальные исследования в
аэродинамической трубе, посвященные управле-
нию отрывом пограничного слоя на модели пря-
мого крыла с отклоняемым закрылком, были вы-
полнены в СССР в 60-х годах прошлого века с ис-
пользованием барьерного разряда. Внешний
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электрод, на который подавалось высокое пере-
менное напряжение, имел вид гребенки и распо-
лагался на основной части диэлектрической мо-
дели крыла перед закрылком. Несколько зазем-
ленных электродов были установлены внутри
закрылка. Барьерный разряд, возникающий на
зубцах гребенки, обеспечивал безотрывное обте-
кание модели крыла при скорости набегающего
потока, не превышавшей 10 м/с [4].

Интерес к исследованиям ЭГД-управления
обтеканием тел резко возрос в начале этого века,
после того как была предложена простая и удоб-
ная для установки на аэродинамической поверх-
ности схема ПА, использующего барьерный раз-
ряд: два ленточных электрода, расположенных на
разных сторонах тонкого слоя диэлектрика (ба-
рьера). На узкий внешний (активный) электрод
подается высокое переменное напряжение, а
внутренний изолированный электрод имеет ну-
левой потенциал. В зависимости от ширины и
расположения внутреннего электрода относи-
тельно внешнего барьерный разряд возникает в
окрестности одной или обеих кромок внешнего
электрода, объемным силовым воздействием ин-
дуцируя течение газа, направленное в сторону от
кромки [5].

Основные результаты последовавших иссле-
дований ЭГД-метода управления обтеканием тел
представлены в обзорах [6–8]. Возможности
практического использования ПА в разных зада-
чах управления пограничным слоем рассмотрены
в обзоре [9]. На основе анализа основных досто-
инств и недостатков ПА и современного уровня
знаний особенностей их функционирования в ра-
боте [9] сделан вывод о том, что наиболее пер-
спективным является управление ламинарно-
турбулентным переходом в двумерном погранич-
ном слое. Отмечается также, что задачи управле-
ния ламинарно-турбулентным переходом, вы-
званным неустойчивостью поперечного течения
в трехмерном пограничном слое, а также процес-
сами, ответственными за повышенное трение в
турбулентном пограничном слое, являются го-
раздо более сложными, но и наиболее актуальны-
ми для авиационной науки и техники.

Первое экспериментальное подтверждение
возможности управления устойчивостью попереч-
ного течения с помощью ПА получено в аэродина-
мической трубе на модели скользящего крыла [10].
В экспериментах использовался один актуатор,
изготовленный по классической двухэлектродной
схеме и установленный параллельно передней
кромке крыла на небольшом расстоянии от нее.
Силовое воздействие ПА, направленное навстре-
чу потоку, ослабляло поперечное течение в по-
граничном слое в малой окрестности передней
кромки, что вело к смещению ламинарно-турбу-
лентного перехода вниз по потоку на несколько

процентов хорды крыла. Сделан вывод о том, что
для расширения области ЭГД-воздействия вниз
по потоку с целью более значительного ослабле-
ния поперечного течения необходимо использо-
вать наборы актуаторов, установленных вдоль ли-
ний тока внешнего невязкого течения.

Для увеличения протяженности области аэро-
динамической поверхности, над которой создает-
ся однонаправленное силовое воздействие, были
предложены более сложные схемы многоразряд-
ных актуаторных систем (МАС), позволивших
существенно повысить эффективность создания
такого воздействия [11]. В Центральном аэрогид-
родинамическом институте имени профессора
Н.Е. Жуковского (ЦАГИ) была предложена схема
МАС [12], отличающаяся от известных аналогов
простотой конструкции при высокой эффектив-
ности генерации продольной объемной силы, а
также возможностью существенной миниатюри-
зации, что принципиально для управления тече-
нием в узких областях, например, в тонком по-
граничном слое вблизи передней кромки крыла
или вязком подслое турбулентного пограничного
слоя.

Дальнейшие работы в области плазменной
аэродинамики проводились совместно с Инсти-
тутом электрофизики и электроэнергетики Рос-
сийской академии наук (ИЭЭ РАН) по трем ос-
новным направлениям, таким как: 1) развитие
теоретической электрогазодинамики современ-
ных трансзвуковых крыльев и созданной на этой
основе теории и математических моделей тече-
ния и его гидродинамической устойчивости;
2) развитие фундаментальных основ электроди-
намики для холодной плазмы на основе разряда с
диэлектрическим барьером и создание эффек-
тивной многоразрядной актуаторной системы и с
источником питания от полностью твердотель-
ного высоковольтного генератора импульсов;
3) решение комплексной задачи по интеграции
единой системы управления обтеканием в систе-
ме крыло–поток, осуществляющей взаимосвязь
между газодинамическими параметрами погра-
ничного слоя и характеристиками холодной плаз-
мы и создание на этой основе цифровой системы
управления всеми параметрами.

Составной частью проводимых исследований
являются разработанные в ИЭЭ РАН генераторы
высоковольтных импульсов полностью на твер-
дотельной элементной базе [13]. В зависимости от
схемы генератора форма выходного напряжения
может быть прямоугольной, пилообразной или
синусоидальной с амплитудой до 20 кВ, частотой
повторения до 30 кГц, средней мощностью пита-
ния до 2 кВт. Достоинствами таких генераторов
являются: высокая надежность и долговечность,
управляемое включение и выключение, стабиль-
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ность характеристик, низкие потери, сравнитель-
но малые габариты и вес.

В результате выполненных параметрических
экспериментальных исследований газоразряд-
ных электрофизических и аэродинамических ха-
рактеристик была создана эффективная много-
разрядная актуаторная система с площадью по-
верхности разряда около 1000 см2 для активного
управления ламинарным обтеканием крыла с
превосходящими мировые аналоги характери-
стиками индуцированного воздушного потока
[14, 15]. Достоинства и уникальность разработан-
ной МАС заключаются в простоте ее конструк-
ции без движущихся частей, малом весе, возмож-
ности электронного управления характеристика-
ми силового воздействия в широком диапазоне,
высоком быстродействии при настраивании на
изменения режима обтекания, масштабируемо-
сти и совместимости со сложной формой аэроди-
намических поверхностей, устойчивости к изме-
нениям давления и влажности, малом энергопо-
треблении.

Модель МАС, схема и характерные размеры
которой показаны на рис. 1, была использована в
экспериментах по управлению устойчивостью
поперечного течения в трехмерном пограничном
слое на стреловидной пластине с углом скольже-
ния 35о при отрицательном продольном градиен-
те давления, который создавался установленным
над пластиной телом вытеснения [16, 17]. Изме-
рения распределений компонент скорости в по-
граничном слое показали, что при силовом воз-
действии МАС, направленном против попереч-
ного течения, его максимальная скорость даже на
значительном удалении от МАС вниз по потоку
может быть снижена более чем в 2 раза.

На рис. 2 представлены вертикальные распре-
деления безразмерной скорости поперечного те-
чения, измеренные на расстоянии 45 мм ниже по
течению от края области воздействия МАС при
двух режимах переменного напряжения, подавае-

мого на внешние и экранирующие электроды
МАС: с амплитудой ±4 кВ, частотой 10 кГц (ре-
жим 1) и ±4.5 кВ, 12 кГц (режим 2).

В результате ослабления поперечного течения
наблюдалось значительное уменьшение верти-
кальных размеров и интенсивности стационарных
вихрей его неустойчивости. Также было получено
экспериментальное подтверждение нескольких
эффектов, предсказанных ранее в расчетных ис-
следованиях. Положение ламинарно-турбулент-
ного перехода в этих экспериментах не было за-
фиксировано ввиду деградации поверхности
МАС, обусловленной длительностью проведен-
ных экспериментов. С учетом полученных ре-
зультатов эксперименты в данном направлении
необходимо продолжить с целью определения
влияния воздействия МАС на положение области
ламинарно-турбулентного перехода.

Как отмечено выше, другой важной фунда-
ментальной и прикладной проблемой плазмен-
ной аэродинамики является уменьшение поверх-
ностного трения в турбулентном пограничном
слое. Экспериментальные исследования возмож-
ности управления течением в турбулентном по-
граничном слое с помощью набора классических
ПА, функционирующих на основе барьерного
разряда и расположенных на плоской пластине
вдоль потока, были начаты в начале 2000-х годов
[18] и продолжаются до настоящего времени [19–
22]. Эксперименты показали, что при воздей-
ствии набора ПА, индуцирующих поперечное те-
чение в вязком подслое турбулентного погранич-

Рис. 1. Схема МАС и размеры в мм. Электроды:
1 – активный, 2 – экранирующий, 3 – ускоряю-
щий, 4, 5 – слои диэлектрика. F – вектор горизон-
тальной компоненты объемной силы.
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Рис. 2. Профили осредненной по размаху скорости
поперечного течения, отнесенной к скорости набега-
ющего потока U0 = 22 м/с: 1 – без разряда, 2 – режим 1,
3 – режим 2.
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ного слоя, в зависимости от соотношения толщины
слоя и геометрических параметров ПА возможно
уменьшение поверхностного трения от 3–10%
[20] до 70% [22]. В исследовании [22] показано,
что силовое воздействие ПА влияет на генерацию
и эволюцию пристеночных продольных вихревых
структур, ответственных за увеличение поверх-
ностного трения в турбулентном пограничном
слое [23]. Отличительной особенностью экспери-
ментов [22] было использование униполярного
импульсного барьерного разряда (УИБР) вместо
обычного разряда знакопеременного напряже-
ния. Учитывая противоречивость опубликован-
ных экспериментальных данных о силовом воз-
действии УИБР [24], исследование возможности
существенного улучшения характеристик ПА,
использующих разряд этого типа, является важ-
ной самостоятельной задачей.

Применение в экспериментах по уменьшению
поверхностного трения в турбулентном погра-
ничном слое, аналогичным [22], разработанной в
ЦАГИ МАС [12], за счет ее миниатюризации поз-
волит существенно увеличить исследуемый диа-
пазон скорости потока. Кроме этого, в ЦАГИ и
ИЭЭ РАН разрабатываются новые схемы МАС,
предназначенные для эффективного воздействия
на указанные выше вихревые структуры при суще-
ственно меньших затратах электрической мощно-
сти по сравнению с ПА, применявшимися в
предыдущих исследованиях.

Одной из старейших, но остающейся актуаль-
ной, проблем аэродинамики является управление
отрывом пограничного слоя. Большинство экс-
периментальных исследований аэродинамиче-
ских приложений ПА, судя по обзорам [6–9], бы-
ло посвящено решению именно этой проблемы.
При этом в большинстве этих исследований рас-
сматривался отрыв двумерного пограничного
слоя.

Управление отрывом пограничного слоя с по-
мощью ПА на модели стреловидного крыла с
трансзвуковым профилем и углом стреловидно-
сти 25° исследовалось в малотурбулентной аэро-
динамической трубе в диапазоне скорости потока
3–50 м/с [25]. В этих условиях глобальному отры-
ву потока на крыле при больших углах атаки
предшествовало появление небольшого отрыв-
ного “пузыря” вблизи передней кромки крыла.
Заметное уменьшение размеров области отрыва
было достигнуто при некоторых режимах работы
одиночного ПА классической схемы, установ-
ленного вдоль передней кромки крыла перед ме-
стом появления отрывного “пузыря”.

Значительный интерес представляет исследо-
вание возможности управления непосредственно
трехмерным отрывом пограничного слоя на эле-
ментах механизации стреловидного крыла (за-
крылке). Трехмерный отрыв возникает, когда при

наличии положительного продольного градиента
давления предельная линия тока, направление
которой определяется вектором силы поверх-
ностного трения, поворачивается параллельно
задней кромке закрылка.

Была проведена первая серия экспериментов
по управлению с помощью предложенной МАС
трехмерным отрывом на модели скользящего за-
крылка, обтекаемого развитым турбулентным по-
граничным слоем. Силовое воздействие МАС
распространялось как на предотрывное течение,
так и на область отрыва. Была предусмотрена воз-
можность изменения направления силового воз-
действия относительно вектора скорости набегаю-
щего потока. Визуализация течения в вертикальной
и горизонтальной плоскостях с помощью PIV-тех-
нологии позволяет анализировать структуру тече-
ния. Потери импульса потока вследствие отрыва
фиксировались с помощью гребенки насадков
полного давления, установленной в следе за мо-
делью.

Эксперименты продемонстрировали возмож-
ность существенного влияния силового воздей-
ствия МАС на положение и размеры области от-
рыва и структуру течения в ней. Получены следу-
ющие новые результаты: 1) при фиксированных
скорости внешнего обтекания и интенсивности
силового воздействия МАС, определяемого ам-
плитудой и частотой подаваемого на нее напря-
жения, результат воздействия существенно зави-
сит от его направления, что указывает на наличие
оптимального направления воздействия, кото-
рое, по-видимому, зависит как от скорости обте-

Рис. 3. Потери полного давления в следе при U0 = 18 м/с:
1 – без разряда, 2 – ±5 кВ, 3 – ±7 кВ, 4 – ±8 кВ, частота
разряда – 12 кГц.
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кания, так и от интенсивности воздействия; 2) да-
же при незначительном сдвиге вниз по потоку ли-
нии отрыва, что наблюдалось при достаточно
высокой скорости набегающего потока, в резуль-
тате силового воздействия МАС потери импульса
течения в следе за моделью существенно снижа-
ются, а поперечный размер следа уменьшается.

Данный эффект иллюстрирует рис. 3, где по-
казано распределение потерь полного давления в
следе за моделью закрылка при различных ам-
плитудах напряжения на МАС, содержащей
20 внешних электродов, расположенных с перио-
дом 6 мм.

В эксперименте, результаты которого пред-
ставлены на рис. 3, скорость потока на внешней
границе пограничного слоя перед областью отры-
ва достигала 25 м/с, толщина вытеснения и форм-
параметр составляли δ* = 1.72 мм и H = 1.57, соот-
ветственно, что соответствует развитому турбу-
лентному пограничному слою. Смещение линии
отрыва при амплитуде напряжения на МАС ±5 кВ
было незаметным, а при амплитуде ±7 и ±8 кВ
линия отрыва смещалась вниз по потоку, соот-
ветственно, на 12 δ* и 16 δ*. Структура течения в
области отрыва при ±8 кВ изменялась качественно.

Полученные результаты очевидно требуют
продолжения исследований в этом направлении.
К преимуществам предложенной технологии ак-
тивного плазменного управления аэродинамиче-
ского обтекания ЛА следует отнести хорошую
совместимость системы управления МАС с си-
стемами искусственного интеллекта, что приоб-
ретает особо важное значение для управления
беспилотными ЛА. Таким образом, совместные
работы ЦАГИ и ИЭЭ РАН направлены на реше-
ние актуальных фундаментальных и прикладных
задач плазменной аэродинамики.
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The most promising areas of research in the field of plasma aerodynamics are proposed. On the basis of the
presented experimental data obtained recently, the possibilities of using the volumetric force effect on the gas
flow in aerodynamic applications, which is realized with the help of near-surface electric discharges, are con-
sidered. One of these applications is to increase the length of the laminar section of the boundary layer on the
swept wing in order to reduce the aerodynamic drag of the aircraft in the cruise f light mode. The second di-
rection is associated with the control of the three-dimensional separation of the boundary layer on the ele-
ments of the mechanization of the swept wing in the take-off and landing modes. And the third direction is
the reduction of surface friction in the turbulent boundary layer, which is realized on most of the surface of
modern near- and supersonic aircraft. The proposed studies are not only of applied, but also of fundamental
importance due to the physical complexity of the studied phenomena.
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