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РЕШЕНИЕ ЗАДАЧ АЭРОДИНАМИЧЕСКОГО ПРОЕКТИРОВАНИЯ  

ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ С ДОЗВУКОВЫМИ РЕЖИМАМИ ПОЛЕТА  
МЕТОДАМИ ЧИСЛЕННОГО ЭКСПЕРИМЕНТА 

 
При проведении численного эксперимента адекватность моделей турбулентности определяет точность 
расчета отрыва пограничного слоя, ламинарно-турбулентного перехода и т.д. Данная статья предлагает 
сравнение натурного и численного аэродинамического эксперимента.   
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Введение 
 

Численный аэродинамический эксперимент дос-

таточно привычен в составе инструментария проек-

тирования летательных аппаратов (ЛА) с атмосфер-

ными траекториями полета. Тем не менее, на на-

стоящий момент область получения надежных ре-

зультатов смещена в сторону сверхзвуковых режи-

мов обтекания, т.е. к условиям существенного пре-

обладания волнового сопротивления над вязким. В 

глубоко дозвуковой области ситуация не столь бла-

гоприятна ввиду незавершенности общей теории 

турбулентности. В последние 10 – 15 лет появилось 

множество новых моделей турбулентной вязкости, 

реализуемых на фоне уравнений Навье-Стокса, ос-

редненных по Рейнольдсу-Фавру (Reynolds Aver-

aged Navier-Stokes – RANS) [1, 2]. Тем не менее, 

ввиду феноменологического характера подобных 

моделей, основная трудность их практического 

применения заключается в неразработанности под-

ходов к их адекватному выбору и последующей па-

раметрической адаптации к условиям частного аэ-

родинамического эксперимента. В связи с этим в 

данной сфере продолжают сохранять свою значи-

мость традиционные малоресурсные методики аэ-

родинамического расчета, основывающиеся на ме-

тодах дискретных вихрей (МДВ) [3] и дискретных 

особенностей (МДО) [4]. Таким образом, основные 

задачи аэродинамического проектирования, как то 

– получением вихревой схемы ЛА, характеристик 

режимов полета на различных углах атаки, по-

строения соответствующих поляр и т.п. – не имеют 

на данный момент вполне детерминированной фи-

зико-математической основы. Тем не менее, необ-

ходимостью частичной или полной замены натур-

ного эксперимента численным в целях снижения 

ресурсоемкости процесса аэродинамического про-

ектирования продиктована потребность выработки 

подходов к адекватному использованию универ-

сальных методов расчета вязких течений путем 

соответствующей идентификации известных моде-

лей турбулентности на определенных классах за-

дач. Проблематике применимости методов семей-

ства RANS и выработке соответствующего систем-

ного подхода к решению задач аэродинамического 

проектирования дозвуковых многорежимных ЛА 

посвящена предлагаемая статья. 

 
1. Модель и метод расчета 

 
Условиями численного эксперимента преду-

сматривалось моделирование статической продувки 

модели ЛА ХАИ-70 [5] (рис. 1) при Re = 3350000, 

M = 0,15 на основе уравнений Навье – Стокса: 
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где  owwwF  ,,,,1 321 ; 

 kkkkk wpwFФ k ,,,,0 ,3,2,1  ; 

 iikikkkk Qw  ,,3,2,1 ,,,,0


; 

...w  – компоненты вектора скорости;  

o  – полная энергия единицы объема;  

̂  – тензор напряжений вязкой ньютоновской 

среды; 

Q  – количество теплоты. 

Единственность решение системы (1) определя-

ется заданием неотражающих граничных условий, 

выбором модели турбулентности, термическим и 

калорическим уравнениями состояния. 

Моделирование турбулентности осуществляет-

ся на основе гипотезы Буссинеска [6] о представ-

лении касательных напряжений с помощью двух-

параметрической дифференциальной модели тур-

булентности k-ε [7, 8]. 

 
2. Постановка и результаты  

численного эксперимента 
 

Геометрическая модель ЛА (рис. 1, б) помещена 

в контрольный объем, размеры которого определе-

ны условием затопляемости струи. 

Расчетная область отображена на блочно-

структурированную гексаэдральную сетку (рис. 2). 

Домен разбивался на несколько частей с различным 

качеством сетки. В тех областях, где  происходят 

основные изменения структуры течения (около об-

текаемых поверхностей и далее за обтекаемым те-

лом), главным образом влияющие на аэродинамиче-

ские характеристики ЛА (вихревые следы), задава-

лось сгущение сетки.  Пограничный слой на внеш-

них поверхностях планера моделировался с исполь-

зованием экспоненциального сгущения сетки по 

направлению к стенкам (рис. 2). Мощность сетки 

составляла ~ 700 тыс. ячеек. 

Задача решается методом установления изна-

чально невозмущённого течения в контрольном 

объёме с неотражающими внешними и твёрдыми 

внутренними границами. Для решения системы 

уравнений (1), замкнутой условиями однозначности, 

используется метод конечных объемов [9]. При за-

мыкании уравнений моделью турбулентностью ис-

пользовались следующие значения: энергии турбу-

лентных пульсаций  k = 0,002 и скорости диссипа-

ции энергии турбулентности ε = 1%. Опыт модели-

рования свидетельствует, что относительно неболь-

шие изменения величин способны привести к суще-

ственному улучшению, либо ухудшению предсказа-

ния результатов. 

На рис. 3 представлены поля скоростей, полу-

ченные в результате численного эксперимента при 

продувке аппарата на разных углах атаки. В резуль-

тате проведенных расчетов определены коэффици-

енты аэродинамических сил, получены интеграль-

ные характеристики.  

 
3. Сопоставление с результатами  

натурного эксперимента 
 

Для получения оценки достоверности и точности 

результатов численного эксперимента использова-

лись данные натурных продувок в аэродинамиче-

ской трубе. Как видно из рис. 4, 5, предложенная 

модель расчета пригодна для получения вихревой 

схемы ЛА для различных режимов обтекания, вклю-

чая отрывные. По полученным коэффициентам аэ-

родинамических сил СХ, СY построена поляра для 

исследуемого ЛА (рис. 6). На углах атаки до 7,2° 

обеспечивается совпадение расчетных результатов с 

данными натурного эксперимента с точностью в пре-

делах 5%. На срывных углах атаки разность между 

натурным и численным экспериментом возрастает.  

 
Заключение 

 
Сравнительный анализ представленных выше 

результатов, полученных численным и натурным 

экспериментом, позволяет прийти к следующим 

выводам относительно возможности применения 

методов семейства RANS к задачам аэродинамиче-

ского проектирования дозвуковых ЛА. 
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Рис. 1. Модели ЛА: а – натурная; б – геометрическая 

 
 

Рис. 2. Сеточное отображение области течения 
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Рис. 3. Срез поля скоростей для различных углов атаки: а – +7,2°; б – -4,1° 
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Рис. 4. Срыв с наплывов: а – натурный эксперимент; б – численный эксперимент 
 

а 
 

б 
Рис. 5. Взаимодействие скошенного потока с оперением: а – натурный эксперимент; б – численный ксперимент 

 
Рис. 6. Поляра ЛА: ♦ – натурный эксперимент, ■ – численный ксперимент 
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1. В диапазоне углов атаки от –7,9 до +7,2° 

численная модель с достаточной для практиче-

ских целей отображает вихревую схему ЛА, что 

позволяет получить необходимые представления о 

свойствах устойчивости и управляемости. Далее, 

по мере приближения к срывным режимам обте-

кания несущих поверхностей, представленная мо-

дель начинает заметно отклоняться от физическо-

го оригинала. 

2. Поляра ЛА с дозвуковой скоростью полета 

может быть получена численным экспериментом с 

приемлемой точностью. 

3. В отличие от натурного эксперимента в диапа-

зоне умеренных углов атаки численное моделирова-

ние позволяет расширить представления о процессе 

обтекания за счет возможности отображения полной 

картины физических полей. 

4. При скоростях потока до М = 0,5,                       

Re = 3350000 модель турбулентности k-ε (двухпа-

раметрическая) не позволяет с приемлемой точно-

стью предсказать явление отрыва. Для этой цели 

следует привлекать модели турбулентности с более 

высоким уровнем параметризации. Например, в об-

зоре [10] в рамках подхода Буссинеска отмечается 

преимущество  модели переноса сдвиговых напря-

жений (SST) над другими известными моделями 

турбулентности для большинства течений. Второй 

по качеству предсказания считается модель Спалар-

та – Аллмараса [11], хорошо описывающая течения 

с теплообменом [12]. Следует помнить, что исполь-

зование модели SST увеличивает время вычисления 

в несколько раз. 
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