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В статье рассмотрены современные аспекты использования перфорированной конструкции 
обшивки с комбинированными отверстиями и демпфирующей полостью. Основной акцент 
исследований сделан на области их применения и управления ламинарно-турбулентным 
переходом вблизи аэродинамических поверхностей летательных аппаратов с помощью 
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перфорированной поверхности с отверстиями различной геометрической конфигурации, в том 
числе с комбинированными геометрическими формами, которые имеют глухие демпфирующие 
полости.

Ключевые слова: летательный аппарат, комбинированные перфорационные отверстия, 
демпфирующая полость, пограничный слой, сопротивление трения, перфорированная 
поверхность.

Введение

Для увеличения аэродинамического качества летательного аппарата желательным являет-
ся снижение сопротивления трения, которое возникает при его движении в воздушной среде. 
В авиации уменьшение трения имеет большое значение с точки зрения улучшения экономич-
ности воздушных перевозок. Снижение трения потока, обтекающего поверхности крыла, хво-
стового оперения и фюзеляжа, может дать значительный прирост дальности полета. Поэто-
му научная заинтересованность многих ученых сосредоточилась на исследовании процесса 
управления пограничным слоем вблизи пристенной поверхности с целью изменения аэроди-
намических характеристик летательного аппарата [1].

В данной области техники очень широко известно, что на условия течения пограничного 
слоя текучей среды, обтекающей аэродинамическую поверхность, могут влиять устройства, 
совершенствующие несущую поверхность летательного аппарата [2, 3]. Совершенствование 
формы несущей аэродинамической поверхности летательного аппарата позволяет осуществить 
управление текучей средой пограничного слоя для стабилизации или управления. Возникаю-
щее в результате меньшее поверхностное трение может привести к уменьшению аэродина-
мического сопротивления, увеличению скорости движения в установившемся или неустано-
вившемся воздушном потоке и экономии топлива летательного аппарата [4]. Воздействие на 
процесс обтекания летательных аппаратов дает возможность не только стабилизировать по-
граничный слой, но и формировать желаемый режим течения в выбранной области на поверх-
ности летательного аппарата.

Основная часть

Возможным техническим решением вышепредставленных рассуждений является созда-
ние устройств управления ламинарным течением, содержащем наружную обшивку, имеющую 
множество перфорационных отверстий в виде микроотверстий, проходящих через нее, и на-
ружную поверхность, выполненную с возможностью воздействия на нее воздушного потока, 
включающего в себя воздушное течение пограничного слоя, проходящее вдоль указанной на-
ружной поверхности [5].

Наиболее целесообразно сочетание различных комбинаций отверстий на перфорирован-
ной поверхности. Предпочтительно сочетание геометрической формы отверстий с произволь-
ным расположением на несущей аэродинамической поверхности крыла летательного аппарата. 
При этом отверстия располагаются на перфорированной конструкции обшивки вдоль корневой 
и концевой частей, верхней и нижней несущей поверхности крыла и хвостового стабилизатора, 
соответствующей на поверхности аэродинамического профиля от 65 до 75 % длины хорды от 
передней кромки до задней кромки профиля. Данное предпочтение позволяет при конструи-
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ровании несущей поверхности крыла применять стандартные элементы перфорированных из-
делий с использованием сочетаний штампов, без применения дополнительных механических 
операций, таких как пробивка или сверление отверстий, в процессе создания летательного ап-
парата. К данным изделиям относятся стандартные перфорационные листы из сплавов черных 
и цветных металлов различных размеров. 

При этом допускается вариант расположения перфорационных отверстий только на аэро-
динамической поверхности крыла. Множество отверстий возможно в первом множестве, но 
можно предусмотреть и второе множество отверстий, расположенное на 90 % длины хорды 
аэродинамического профиля от передней к задней кромке профиля.

Использование перфорации различной геометрии, в частности наличие комбинирован-
ных отверстий на верхней поверхности крыла летательного аппарата и расположенных под 
отверстиями демпфирующих полостей, позволяет осуществить управление пристенными те-
чениями на аэродинамической поверхности с активным воздействием на пограничный слой. 
Расположение перфорированных отверстий с демпфирующими полостями возможно также на 
нижней аэродинамической поверхности крыла и на горизонтальном оперении хвостового ста-
билизатора летательного аппарата.

Наличие на несущей аэродинамической поверхности комбинированной перфорации и 
демпфирующей полости не влияет на безопасность летательного аппарата, так как предусма-
триваются размеры всех составляющих для уменьшения турбулизации потока. При этом необ-
ходимо помнить, что коэффициент поверхностного трения – важная характеристика при обе-
спечении данных параметров.

На рис.  1 представлен для образца проведения научных исследований летательный ап-
парат с крылом прямой стреловидности, который может быть как пилотируемый, так и бес-
пилотный.

Он включает в себя фюзеляж 1 с крылом 2 прямой стреловидности, имеющим комбини-
рованную перфорацию со стороны верхней несущей аэродинамической поверхности и гори-
зонтального оперения хвостового стабилизатора 3. Выполнение такой перфорированной кон-
струкции обшивки с комбинированными отверстиями и демпфирующей полостью возможно 
также на летательном аппарате с треугольной формой крыла в плане.

Рис. 1. Летательный аппарат с крылом прямой стреловидности

Fig.1. Aircraft with a straight sweep wing
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На рис. 2 изображено поперечное сечение крыла А-А, а именно аэродинамический про-
филь с углом атаки α и участком механизации в потоке набегающей воздушной среды со ско-
ростью υ, а также расположение узла I ‒ фрагмента верхней несущей поверхности крыла.

Горизонтальные несущие поверхности летательного аппарата содержат прикрепленный к 
фюзеляжу 1 (рис. 1) каркас с обшивкой 4, представленный в поперечном сечении аэродинами-
ческим профилем 9 с углом атаки α (рис. 2).

Рис. 3 иллюстрирует укрупненный узел I фрагмента верхней аэродинамической поверх-
ности крыла летательного аппарата, показывающий часть несущей поверхности крыла с участ-
ком перфорированной поверхности с отверстиями и глухими демпфирующими полостями с 
закругленными участками в глубинной части полости.

Несущее крыло 2 и горизонтальное оперение в хвостовой части летательного аппарата 3 
(рис. 1) представляют собой наиболее целесообразные зоны для применения активного способа 
управления пограничным слоем с помощью аэродинамической поверхности с использованием 

Рис.  3. Укрупненный узел I фрагмента верхней аэродинамической поверхности крыла летательного 
аппарата

Fig. 3. Enlarged unit I of the fragment of the aircraft wing upper aerodynamic surface
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Fig. 2. Wing cross-section A-A 

Горизонтальные несущие поверхности летательного аппарата содержат прикрепленный 

к фюзеляжу 1 (рис. 1) каркас с обшивкой 4, представленный в поперечном сечении 

аэродинамическим профилем 9 с углом атаки α  (рис. 2). 

Рис. 3 иллюстрирует укрупненный узел I фрагмента верхней аэродинамической 

поверхности крыла летательного аппарата, показывающий часть несущей поверхности крыла с 

участком перфорированной поверхности с отверстиями и глухими демпфирующими полостями 

с закругленными участками в глубинной части полости. 
 

Unit I 

 

Рис. 3. Укрупненный узел I фрагмента верхней аэродинамической поверхности крыла 
летательного аппарата 

Fig. 3. Enlarged unit I of the fragment of the upper aerodynamic surface aircraft wings 
 

4 

9 

Unit I 

Area of mechanization 

5 6 υ 

Рис. 2. Поперечное сечение крыла А-А

Fig. 2. Wing cross-section A-A

 

А-А 

 

Рис. 2. Поперечное сечение крыла А-А 

Fig. 2. Wing cross-section A-A 

Горизонтальные несущие поверхности летательного аппарата содержат прикрепленный 

к фюзеляжу 1 (рис. 1) каркас с обшивкой 4, представленный в поперечном сечении 

аэродинамическим профилем 9 с углом атаки α  (рис. 2). 

Рис. 3 иллюстрирует укрупненный узел I фрагмента верхней аэродинамической 

поверхности крыла летательного аппарата, показывающий часть несущей поверхности крыла с 

участком перфорированной поверхности с отверстиями и глухими демпфирующими полостями 

с закругленными участками в глубинной части полости. 
 

Unit I 

 

Рис. 3. Укрупненный узел I фрагмента верхней аэродинамической поверхности крыла 
летательного аппарата 

Fig. 3. Enlarged unit I of the fragment of the upper aerodynamic surface aircraft wings 
 

4 

9 

Unit I 

Area of mechanization 

5 6 υ 



– 202 –

Victoria A. Plotkina, Roman N. Alifanov… Model Research of Technologies for Creating the Perforated Design…

перфорации 5 различной геометрии, включающие также демпфирующие глухие полости со 
скругленной снизу внутренней частью 6 (рис. 3). Аэродинамический профиль 9 (рис. 2) имеет 
комбинированную перфорированную несущую поверхность 5 (рис.  3) на обшивке горизон-
тального оперения 4 (рис. 2), которая состоит из верхней и нижней частей. Перфорированная 
поверхность включает в себя перфорационные отверстия 7 и 8 (рис. 4) с разной геометрической 
формой в плане.

Поток, движущийся со скоростью υ, взаимодействует с полостью 6 через перфорационные 
отверстия в обтекаемой поверхности 5 (рис. 3). При этом турбулентные пульсации давления и 
скорости вблизи поверхности приводят к перетеканию некоторой массы воздушного потока в 
полость и обратно, в результате возникает естественный демпфирующий эффект. Как резуль-
тат, при неустановившемся движении летательного аппарата демпфирующий эффект позволя-
ет создать дополнительную подъемную силу, способствующую благоприятному движению. 

Рис. 5 демонстрирует фрагмент крыла летательного аппарата от передней кромки с аэро-
динамическим профилем 9, который дает представление о перфорации 5 с комбинированием 
круглых и квадратных отверстий, линейно чередующихся на поверхности, а также о варианте 
порядкового расположения данных отверстий на обшивке крыла 4 в пространственной (связан-
ной) системе координат.

Обшивка крыла 4 (рис. 5) и горизонтального оперения хвостовой части летательного аппа-
рата 3 (рис. 1) имеют комбинированную перфорацию 5 с наличием перфорационных отверстий 
7 и 8 (рис. 4) различной геометрии, которые направлены вдоль передней кромки крыла и хво-
стового стабилизатора. При этом отверстия 7, 8 в перфорированной поверхности могут иметь 
сочетание сложных и простых фигур (рис. 4), а именно их комбинацию.

Комбинирование отверстий различной формы возможно благодаря совмещению штампов 
различной формы. Под комбинированной перфорацией располагаются демпфирующие поло-
сти 6 (рис. 3). При этом перфорационные отверстия 7, 8 могут быть расположены с послойным 
чередованием круглых и квадратных отверстий от передней кромки аэродинамического про-

Рис. 4. Перфорационные отверстия с разной геометрической формой

Fig.4. Perforations with different geometric shapes
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филя 9 крыла летательного аппарата с шестиугольным расположением на несущей поверх-
ности (рис. 4). В качестве базы для дальнейшего рассмотрения рис. 4, 5 схематично показыва-
ют участок перфорированной несущей аэродинамической поверхности. Для отсчета также на 
рис. 4, 5 дополнительно показана связанная система координат, в которой ось «х» обозначает 
направление вдоль хорды аэродинамического профиля, ось «у» указывает направление векто-
ра воздушной скорости, перпендикулярное хорде аэродинамического профиля, и ось «z» обо-
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полостей со скругленной глубинной частью

Fig. 6. Scheme of alternation of a combined perforated surface and blind damping cavities with a rounded depth
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способности. При этом основная задача несущей способности решается с учетом прочности 
и жесткости. Основная целостность конструкции направлена на снижение коэффициента по-
верхностного трения.

Вогнутость 10 в глубинной части демпфирующей полости включает участки, примыкаю-
щие к вертикальным стенкам полости 11 с выполнением скруглений, обеспечивающих жест-
кость конструкции и предотвращающих значительное ослабление влияния перфорационных 
отверстий на несущей аэродинамической поверхности летательного аппарата.

На рис. 7 показаны варианты модернизации геометрической формы отверстий, представ-
ленных в виде окружности, квадрата и треугольника, которые могут комбинироваться на аэро-
динамической поверхности летательного аппарата.

Соотношение размеров глухой демпфирующей полости 6 (рис. 6) и расположенных над ней 
комбинированных перфорационных отверстий 7, 8 (рис. 5), представленных геометрической 
формой в виде окружности и квадрата, которые чередуются линейно, изображено на рис. 8.

Рис. 9 дает представление о возможных вариантах комбинации отверстий различных гео-
метрических форм, а также о вариантах расположения по отношению к множеству отверстий. 
В результате форма отверстий может быть представлена геометрическими фигурами простого 
вида, например: окружностью [а1, b1, c1, d1, e1], квадратом [а2, b2, c2, e2]; ромбом [d2]; пря-
моугольником [b3, е3]; овалом [b4, е4] и другими; а также фигурами сложного вида, которые 
могут быть получены совмещением отверстий простой формы. Возможен вариант выполнения 

Рис.  8. Соотношение размеров глухой демпфирующей полости и расположенных над ней 
комбинированных перфорационных отверстий

Fig. 8. The ratio of the dimensions of the blank damping cavity and the above combined perforations
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шестиугольнику [с1, с2],по квадрату с разворотом на 45о [d1, d2], с симметричным смещением 

[е1−е4]. 

 

Рис. 9. Возможные варианты комбинации отверстий различных геометрических форм 

Fig. 9. Possible variants of a combination of holes of different geometric shapes 
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Рис.  10. Графическая зависимость влияния коэффициента сопротивления трения cf на количество 
отверстий

Fig. 10. Graphic dependence of the coefficient of friction resistance effect cf  on the number of holes
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На рис. 11 изображен график зависимости коэффициента трения cf от параметра, харак-
теризующего конструктивные особенности, связанные с изменением объема полости V , вы-
раженный критерием Рейнольдса Rex.

Графическая зависимость 1 на рис.  11 соответствует непроницаемой аэродинамической 
поверхности, зависимость 2 – проницаемой поверхности с глубиной демпфирующей полости, 
равной 5 мм, 3 – проницаемой поверхности с глубиной полости, равной 10 мм, зависимость 4 – 
проницаемой поверхности с глубиной полости, равной 15 мм.

На рис. 12 представлен график lg St = f(lg Re), оценивающий зависимость безразмерного 
параметра − числа Стэнтона St, который характеризует интенсивность теплообмена воздушно-
го потока с обтекаемой несущей аэродинамической поверхностью, и критерия подобия потока 
для течений, обусловленных наличием вязкости − критерия Рейнольдса Re. 

При этом на рис. 12 условные обозначения соответствуют: ο − непроницаемой поверхно-
сти; ■ − поверхности с одинаковой формой отверстия перфорации и глухой полостью без скру-
гленной нижней части; ● − комбинированной перфорированной поверхности с демпфирующи-
ми глухими полостями, имеющими скругления в нижней глубинной части аэродинамической 
поверхности, в ускоряющемся потоке с различным количеством отверстий.

Эффективность использования перфорированной конструкции обшивки летательного ап-
парата с комбинированными отверстиями и демпфирующей полостью может быть обоснована 
с помощью гипотез турбулентности.

Отрыв потока тесно связан с явлением турбулентности [6]. Следует отметить, что гранич-
ная поверхность вблизи неупорядоченного движения воздушного потока, в котором параметры 
потока меняются во времени и пространстве, представлена перфорированной конструкцией 
обшивки летательного аппарата с комбинированными отверстиями и глухой воздухонепрони-
цаемой демпфирующей полостью.

Вследствие прямой стреловидности крыла летательного аппарата аэродинамический 
спектр обтекания аэродинамического профиля с перфорированными участками, имеющи-
ми комбинированные отверстия, меняет картину движения воздушного потока. При этом 
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Fig. 11. The graph of the dependence of the coefficient cf on the parameter characterizing structural features as-
sociated with changes in the volume of the cavity V
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расстояние между наиболее удаленными отверстиями перфорированных участков несу-
щей поверхности меньше размера турбулентного образования. Диаметр перфорационных 
отверстий выбран, с одной стороны, исходя из условия минимизации возмущений, вноси-
мых ими в поток, с другой – достаточным для беспрепятственного перетекания воздуха в 
демпфирующие полости. Таким образом, минимальный размер отверстий a и d на перфо-
рированной поверхности может достигать 1,1 мм с расстоянием между отверстиями 4 мм 
и более.

Расположенные под участком перфорированной поверхности глухие демпфирующие по-
лости характеризуют соотношение размера полости к размеру отверстий.

Механизм взаимодействия воздушного потока с полостью остается таким же, как и при 
одном отверстии. Если же расстояние между отверстиями существенно больше размера турбу-
лентного образования, т.е. моли, то с демпфирующей полостью будут взаимодействовать раз-
ные моли, параметры этих молей изменяются в разных фазах, что должно привести к сниже-
нию влияния демпфирующей полости на турбулентный перенос в пограничном слое. Наличие 
комбинирования формы отверстий и глухой демпфирующей полости способствует снижению 
сопротивления трения турбулентного воздушного потока, а также снижению турбулентного 
переноса частиц газа в пограничном слое.

Полости с формой нижней части в виде вогнутости позволяют предотвратить сильные 
возмущения воздушных масс во внутренней части (рис. 6) и способствуют ослаблению влия-
ния перфорационных отверстий на несущей аэродинамической поверхности летательного 
аппарата. Исходя из вышеупомянутого, на характер движения воздушного потока влияет 
форма, размер и расположение отверстий на аэродинамической несущей поверхности. Из-
менение формы отверстия возможно благодаря процессу модернизации. Данный процесс 
позволит на этапе проектирования несущей аэродинамической поверхности предусмотреть 
варианты комбинирования отверстий с различной геометрической формой с применением 
сочетания штампов.

Рис. 12. График зависимости числа Стэнтона и критерия подобия потока для течений, обусловленных 
наличием вязкости

Fig. 12. A graph of the dependence of the Stanton number and the criterion of the similarity of the flow for flows 
due to the presence of viscosity
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Геометрические параметры комбинированной перфорированной поверхности с круглыми 
и квадратными отверстиями, расположенными по шестиугольнику, при коэффициенте запол-
нения полости перфорированной поверхности

комбинирования отверстий с различной геометрической формой с применением сочетания 

штампов. 
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определяют число Рейнольдса, рассчитываемое по местной скорости набегающего 

потока в центре отверстия. 

Для уменьшения аэродинамического сопротивления перфорированная конструкция 

обшивки выполнена с учетом комбинирования геометрических отверстий различной формы. 

Комбинированные отверстия на обшивке летательного аппарата пространственно распределены 

таким образом, что учитывается влияние степени заполнения воздухонепроницаемой 

демпфирующей полости воздушным потоком. 

В соответствии с современными представлениями о гипотезах неупорядоченного 

движения воздушного потока, в котором параметры изменяются во времени и пространстве, 

анализ заполнения полости через отверстия комбинированной формы осуществляется с учетом 

расположения их на пристенной аэродинамической поверхности. При этом степень снижения 

интенсивности турбулентных пульсаций скорости увеличивается по мере приближения к 

несущей пристенной аэродинамической поверхности [8]. Таким образом, ламинаризация 

течения начинается под действием комбинированных отверстий и глухой 

воздухонепроницаемой демпфирующей полости, тогда как ламинаризация под действием 

продольного отрицательного градиента давления – от внешней области пограничного слоя. 

В результате оптимальное количество отверстий, приходящихся на одну 

демпфирующую полость, равно двум. Данные результаты получены, исходя из анализа влияния 

количества перфорированных некомбинированных и комбинированных отверстий, 

приходящихся на каждую демпфирующую полость, а также непроницаемой поверхности на 

сопротивление вязкостного трения. 
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определяют число Рейнольдса, рассчитываемое по местной скорости набегающего потока в 
центре отверстия.

Для уменьшения аэродинамического сопротивления перфорированная конструкция об-
шивки выполнена с учетом комбинирования геометрических отверстий различной формы. 
Комбинированные отверстия на обшивке летательного аппарата пространственно распреде-
лены таким образом, что учитывается влияние степени заполнения воздухонепроницаемой 
демпфирующей полости воздушным потоком.

В соответствии с современными представлениями о гипотезах неупорядоченного движе-
ния воздушного потока, в котором параметры изменяются во времени и пространстве, ана-
лиз заполнения полости через отверстия комбинированной формы осуществляется с учетом 
расположения их на пристенной аэродинамической поверхности. При этом степень снижения 
интенсивности турбулентных пульсаций скорости увеличивается по мере приближения к не-
сущей пристенной аэродинамической поверхности [8]. Таким образом, ламинаризация тече-
ния начинается под действием комбинированных отверстий и глухой воздухонепроницаемой 
демпфирующей полости, тогда как ламинаризация под действием продольного отрицательного 
градиента давления – от внешней области пограничного слоя.

В результате оптимальное количество отверстий, приходящихся на одну демпфирующую 
полость, равно двум. Данные результаты получены, исходя из анализа влияния количества 
перфорированных некомбинированных и комбинированных отверстий, приходящихся на каж-
дую демпфирующую полость, а также непроницаемой поверхности на сопротивление вязкост-
ного трения.

Анализ графической зависимости cf / cf0
 = f(n) выявляет оптимальное количество отвер-

стий при комбинировании геометрических форм отверстий (рис. 10). Данные результата по-
казывают целесообразность комбинированных геометрических форм отверстий. Возможно 
применение различных комбинаций геометрических форм отверстий. При этом следует учи-
тывать расположение отверстий на перфорированной поверхности таким образом, чтобы над 
демпфирующей полостью было оптимальное количество отверстий, равное двум. Оценка вли-
яния характеристик пограничного слоя и конструктивных особенностей, связанных с комби-
нированием отверстий над демпфирующей полостью, характеризуется зависимостью значения 
коэффициента трения от критерия Рейнольдса при диаметре демпфирующей полости, равном 
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12 мм, и стандартных размерах отверстий: квадратного а × а = 1,1 мм × 1,1 мм и круглого 
d = 1,1 мм (рис. 8). При этом следует отметить, что возможно учесть размеры и геометрическую 
форму отверстий с учетом стандартизации перфорированных изделий. Данный вариант по-
зволит использовать отверстия различной геометрической формы с размером в диапазоне не 
более 1/4 диаметра демпфирующей полости.

Согласно гипотезе и модели пути смешения Прандтля относительный объем турбулент-
ного образования V  изменяется по длине аэродинамической поверхности за счет изменения 
толщины пограничного слоя δ [9]. Для определения относительного объема турбулентного 
образования на перфорированной аэродинамической поверхности с учетом толщины погра-
ничного слоя, а также размеров круглых и квадратных отверстий и демпфирующих полостей 
предложена формула

Анализ графической зависимости ( )nfcc ff =0
 выявляет оптимальное количество 
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где V  – относительный объем турбулентного образования; δ  – толщина пограничного 

слоя; h  – высота демпфирующей полости; D  – диаметр демпфирующей полости; d , a  – 

размеры отверстий, представленных в виде окружности и квадрата. 

С учетом «x» продольной – вдоль обтекаемой поверхности и «y» поперечной 

координаты – по нормали к аэродинамической поверхности, осуществляется измерение 

характеристик пограничного слоя. 

Анализ результатов исследования позволяет сделать вывод о целесообразной высоте 

глухой демпфирующей полости в условиях обтекания пристенной аэродинамической 

поверхности, имеющей комбинированные отверстия. 
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h – высота демпфирующей полости; D – диаметр демпфирующей полости; d, α – размеры от-
верстий, представленных в виде окружности и квадрата.

С учетом «x» продольной – вдоль обтекаемой поверхности и «y» поперечной координа-
ты – по нормали к аэродинамической поверхности, осуществляется измерение характеристик 
пограничного слоя.

Анализ результатов исследования позволяет сделать вывод о целесообразной высоте глу-
хой демпфирующей полости в условиях обтекания пристенной аэродинамической поверхно-
сти, имеющей комбинированные отверстия.

На рис. 11 видно, что оптимальная высота демпфирующей полости лежит в диапазоне вы-
сот, равных 10÷15 мм. Дальнейшее увеличение высоты демпфирующей полости не приведет к 
снижению коэффициента трения.

Механизм и интенсивность переноса теплоты зависят от характера движения воздушного 
потока в пограничном слое. Если движение внутри теплового пограничного слоя ламинарное, 
то теплота в направлении, перпендикулярном к пристенной области аэродинамической по-
верхности, переносится теплопроводностью. Однако у внешней границы слоя, где температура 
по нормали к пристенной области меняется незначительно, преобладает перенос теплоты кон-
векцией вдоль несущей поверхности [10-12].

Известно, что цель организации теплообмена состоит в увеличении аэродинамического 
качества несущей поверхности и уменьшении сопротивления трения, а также увеличения не-
сущих свойств.

Результаты численного исследования ослабления массоотдачи турбулентных воз-
душных потоков на пристенной несущей поверхности существенно сказываются на аэро-
динамических характеристиках [13]. Данные результаты показывают, что наличие ком-
бинированных перфорационных отверстий и глухих демпфирующих полостей под ними 
позволяет снизить интенсивность теплоотдачи до 13 % (рис. 12). При этом максимальное 
снижение достигается при наличии двух перфорированных отверстий над демпфирующей 
полостью.
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Технический результат решения поставленной задачи достигается тем, что на летательном 
аппарате, в частности на обшивке верхней и нижней поверхностях крыла, и на хвостовом гори-
зонтальном оперении располагается перфорированная область с наличием комбинированных 
отверстий разной геометрии, расположенных в определенном порядке, а также демпфирую-
щих полостей под отверстиями. При этом следует отметить, что система управления погра-
ничным слоем вблизи пристенной поверхности аэродинамического профиля с применением 
устройства воздействия на несущую поверхность направлена на снижение сопротивления тре-
ния, как следствие, на снижение лобового сопротивления и увеличение скорости летательного 
аппарата, в том числе при выполнении полета на малых высотах.

Заключение

Таким образом, полученные научные результаты, включающие в себя перфорированную 
конструкцию обшивки летательного аппарата с использованием комбинированной перфора-
ции с отверстиями разной геометрии и глухих демпфирующих полостей под ними, направ-
лены на уменьшение сопротивления трения, обусловленного наличием эффекта вязкости на 
аэродинамических поверхностях. Кроме того, они могут быть использованы для снижения 
массоотдачи турбулентных потоков жидкости и газа на обтекаемой аэродинамической по-
верхности.

Наличие на несущей аэродинамической поверхности комбинированной перфорации 
и демпфирующей полости не влияет на безопасность летательного аппарата, так как преду-
сматриваются размеры всех составляющих для уменьшения турбулизации потока. При этом 
коэффициент поверхностного трения – важная характеристика для обеспечения параметров 
снижения безопасности летательного аппарата с целью повышения аэродинамических харак-
теристик и увеличения аэродинамического качества.

В результате перфорированная конструкция обшивки летательного аппарата с комбини-
рованными отверстиями и демпфирующей полостью применима для любой другой ситуации, 
предусматривающей наличие относительно высокой скорости потока текучей среды вдоль по-
верхности. Например, схемы перфорированной поверхности с комбинированными геометри-
ческими формами отверстий и глухими демпфирующими полостями могут использоваться в 
качестве вкладышей в трубы для уменьшения возмущений потока. Также возможны случаи 
применения их в гидродинамике.
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