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Аннотация. В работе рассматриваются вопросы проектирования складных концевых 
аэродинамических поверхностей, или законцовок. Исследовано влияние угла разва-
ла, определяемого положением законцовки относительно концевой нервюры крыла, 
на его аэродинамические характеристики. Получение картины обтекания модели са-
молета DLR-F4 и определение ее аэродинамических характеристик при различных уг-
лах атаки крыла и развала законцовки выполнено в пакете численного гидрогазоди-
намического моделирования ANSYS CFX. Установлено, что на малых углах атаки эф-
фективны законцовки, близкие к горизонтальным, а на больших положительных и от-
рицательных – близкие к вертикальным.  
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ВВЕДЕНИЕ 

За прошедшее десятилетие показатели 

перевозок пассажиров воздушным транс-

портом в Российской Федерации выросли в 

2,7 раза по сравнению с данными 2009 г. [1]. 

За период с 2014 по 2019 г. средняя цена 

авиатоплива ТС-1 в аэропортах России уве-

личилась на 57,4 % [2]. С течением времени 

происходит изменение требований к эмис-

сии выхлопных газов, производимых авиа-

ционными двигателями. Согласно новому 

отраслевому стандарту производство воз-

душных судов (ВС), выпускаемых на дан-

ный момент, к 2028 г. должно быть прекра-

щено в случае их несоответствия требова-

ниям [3]. Такие жесткие условия ставят пе-

ред разработчиками задачу повышения 

топливной эффективности ВС.  

Основными способами увеличения топ-

ливной эффективности самолета являются 

уменьшение удельного расхода топлива 

двигателей и увеличение аэродинамическо-

го качества планера. Оптимизация парамет-

ров рабочего процесса авиационных двига-

телей – трудоемкий и дорогостоящий про-

цесс. Применимость подхода целесообразна 

при разработке новых версий ВС (например, 

семейство Airbus A320neo). Увеличение 

аэродинамического качества – более эконо-

мичный вариант воздействия на топливную 

эффективность эксплуатируемого парка 

ВС [4]. 

На дозвуковых режимах полета основ-

ной вклад в аэродинамическое сопротивле-

ние вносят профильное и индуктивное со-

ставляющие [5]. Сокращение профильного 

сопротивления предполагает пересмотр всей 

конструкции крыла. В свою очередь, 

уменьшение индуктивного сопротивления 

может быть обеспечено без значительных 

изменений конструктивно-силовой схемы 

крыла. Ранее авторами было показано [6], 

что применение концевых аэродинамиче-

ских поверхностей (КАП, законцовок)
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является наиболее реализуемым методом со-

кращения индуктивного сопротивления са-

молетов, уже находящихся в эксплуатации. 

Известно значительное количество раз-

новидностей форм КАП [7]. Однако соглас-

но результатам исследований [8, 9] наи-

больший прирост аэродинамического каче-

ства наблюдается при установке «классиче-

ских» законцовок (Canted Wignlet). Тем не 

менее применяемые разновидности закон-

цовок могут быть эффективны только в не-

котором диапазоне углов атаки крыла.  

Новым направлением, нуждающимся в 

более глубоком изучении, являются по-

движные КАП. Ими может быть обеcпечено 

управление аэродинамическими свойствами 

крыла на разных этапах полета.  

В работах [10, 11] рассматриваются во-

просы прочности крыла с поворотными за-

концовками, оси вращения которых лежат в 

плоскости крыла. Оценки изменений рас-

пределения подъемной силы вдоль размаха, 

критической скорости дивергенции, по-

требные крутящие моменты при симмет-

ричном и дифференциальном повороте 

КАП проведены методом дискретных вих-

рей. В рамках [12] выполнены физические 

эксперименты с целью определения влияния 

складных КАП на управляемость и устой-

чивость самолета. Оценок изменения аэро-

динамического качества при внедрении в 

конструкцию крыла подвижных КАП в ра-

ботах не проводилось. 

Авторами статьи [13] рассмотрена за-

концовка параболической формы как опти-

мальная в сравнении со складной КАП. Од-

нако полученные зависимости прироста аэ-

родинамического качества говорят о мень-

шей эффективности на отрицательных и ма-

лых положительных углах атаки. 

В общем случае неподвижная и складная 

«классические» КАП, являясь трехмерными 

телами, имеют 6 геометрических парамет-

ров (рис. 1) [13]:  

‒ угол отклонения средней линии от 

вертикали (sweep angle, ζ); 

‒ угол развала (cant angle, ψ); 

‒ угол крутки (twist angle, ξ); 

‒ высота (height, h); 

‒ радиус скругления (fillet radius, R); 

‒ сужение (taper ratio, b0,КАП/bк,КАП). 

Из схемы ясно, что потенциальная зада-

ча оптимизации имеет 6 степеней свободы. 

Получение поверхности отклика целевой 

функции может потребовать значительных 

вычислительных мощностей и времени [14].  

В данном исследовании задача имеет 

только одну степень свободы: варьируемым 

параметром выступает угол развала ψ. 

 

Рис. 1. Основные геометрические параметры КАП 

В статье исследуется влияние угла разва-

ла КАП на аэродинамические показатели 

крыла самолета. Выполнена серия расчетов, 

определены положения складной КАП на 

разных углах атаки крыла, при которых аэро-

динамическое качество максимизируется. 

ОБЪЕКТ ИССЛЕДОВАНИЯ 

В качестве прототипа выбрана модель 

самолета DLR-F4 [15], традиционно ис-

пользующаяся для подобных исследова-

ний. Конструктивно модель близка к оте-

чественным пассажирским самолетам  

RRJ-95B и МС-21-200. Схема рассматривае-

мой конструкции складной КАП, установ-

ленной на модели самолета, изображена на 

рис. 2. 

 

Рис. 2. CAD-модель DLR-F4 c КАП 

Длина КАП l равна 60,0 мм (порядка  

5,0 % размаха крыла), длина хорды b0,КАП 

равна 58,2 мм и не совпадает с концевой 

хордой базового крыла, т. к. помимо склад-

ной КАП конструктивно предусмот-
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рен отсек для установки трансмиссии. Он 

представляет собой удлинение крыла на 

6 мм (примерно 0,5 % размаха крыла). Угол 

отклонения средней линии КАП от вертика-

ли ζ = 33°. Сужение равно 0,416. 

ПОСТРОЕНИЕ РАСЧЕТНЫХ СЕТОК  

И ВАЛИДАЦИЯ МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ 

Моделирование обтекания DLR-F4 пото-

ком воздуха и получение аэродинамических 

характеристик произведено в программном 

комплексе численного гидрогазодинамиче-

ского моделирования ANSYS CFX [16, 17]. 

Форма расчетной области и ее геометри-

ческие параметры приведены на рис. 3. В це-

лях минимизации времени расчета в модели-

ровании задействована половина области. 

 

Рис. 3. Форма области моделирования и ее основные 

геометрические параметры 

На геометрической модели построена 

неструктурированная тетраэдрическая сетка 

с замельчением по поверхностям планера, 

входной и выходной кромок крыла и базо-

вой законцовки в зоне тела влияния. Тело 

влияния представляет собой цилиндр дли-

ной LТВ, форма поперечного сечения – эл-

липс с полуосями a и b. Тело влияния отста-

ет от переднего торца моделируемой обла-

сти на 425 мм. Дополнительно по поверхно-

сти планера построены структурированные 

слои из призматических элементов (слои 

инфляции). В моделировании использовано 

две конфигурации сеток, их характеристики 

приведены в табл. 1. Результаты построения 

сетки представлены на рис. 4. 

Таблица  1  

Характеристики расчетных сеток 

Параметр 
Конфигурация сетки 

грубая мелкая 

L 

мм 

4659,6 7483,6 

LТВ 3650,0 6050,0 

D 2542,0 3106,1 

a 512,5 706,0 

b 697,8 847,2 

Минимальный  

размер элемента 
25,0 20,0 

Максимальный 

размер элемента 
30,0 30,0 

Размер элемента в 

зоне тела влияния 
15,0 13,0 

Высота первого 

призматического 

слоя 

0,180 0,002 

Кратность  

роста высоты 
– 

1,250 1,425 

Количество приз-

матических слоев 
15 25 

Среднее количество  

элементов 
млн 

8,134 24,460 

Среднее количество 

узлов 
1,858 5,562 

 
Обтекающий модель самолета воздух 

подчиняется уравнению состояния идеаль-

ного газа, его вязкость изменяется в соот-

ветствии с уравнением Сазерлэнда [18]. 

Установлена модель теплопереноса Total 

Energy, модели турбулентности «k–» – для 

сетки грубой конфигурации, Shear Stress 

Transport – для сетки мелкой конфигурации. 

Ссылочное давление (Reference Pressure) – 

101 325 Па. 

 
 а б 

Рис. 4. Конечно-элементные модели расчетной области в районе носовой части DLR-F4: 

а – грубая сетка; б – мелкая сетка 
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В моделируемой области установлены 

следующие граничные условия (ГУ) (рис. 5): 

‒ Inlet (вход): скорость W∞ = 255,2 м/с; 

статическая температура T∞ = 288,2 К;  

‒ Opening 1 и Opening 2 (открытые гра-

ницы): избыточное статическое давление  

pи,∞ = 21 917 Па; статическая температура  

T∞ = 288,2 К; 

‒ Wall (стенка): без проскальзывания 

(No Slip), гидравлически гладкая (Smooth 

Wall), адиабатически изолированная (Adia-

batic); 

‒ Symmetry (плоскость симметрии). 

 

Рис. 5. Установленные граничные условия 

Значения граничных условий на входе 

обеспечивают аэродинамическое подобие 

численного и физического экспериментов 

(Re = 3 ∙ 10
6
 и M = 0,75). В качестве источ-

ника экспериментальных данных использо-

ваны результаты, изложенные в [15].  

Распределения безразмерных расстоя-

ний y+ от первого узла сетки до стенки для 

сеток двух конфигураций приведены на 

рис. 6. Полученные значения удовлетворя-

ют рекомендуемым для выбранных моделей 

турбулентности [16]. 

При моделировании выполнено по 

8 расчетов на каждую из двух конфигура-

ций сеток. По результатам расчетов опреде-

лены зависимости коэффициентов подъем-

ной силы (cya) и силы сопротивления (cxa) от 

угла атаки α (рис. 7). 

Основным достоинством грубой сетки яв-

ляется быстрота сходимости решения, недо-

статком – высокая погрешность (в среднем 

14,8 и 22,5 % для cya и cxa соответственно). 

Достоинство мелкой сетки – близость полу-

ченных результатов к экспериментальным 

данным (средние относительные погрешно-

сти – 8,7 и 15,8 % для cya и cxa соответствен-

но), недостаток – большое время сходимости. 

 
 а б 

Рис. 7. Зависимости аэродинамических коэффициентов DLR-F4 от угла атаки, полученные 

различными методами (Re = 3 ∙ 10
6
 и M = 0,75): 

а – коэффициент подъемной силы; б – коэффициент силы сопротивления 

 

 
 а б 

Рис. 6. Распределение значений y+ при разных конфигурациях расчетных сеток: 

а – грубая; б – мелкая 
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Моделированием грубой сеткой уста-

новлено, что уменьшение коэффициента 

подъемной силы начинается с угла атаки в 

5°. В то же время по результатам экспери-

мента и расчета мелкой сеткой падения 

подъемной силы в исследуемом диапазоне 

углов атаки не наблюдается. Следовательно, 

расчетом при помощи грубой сетки прогно-

зируется раннее развитие срыва потока с 

поверхности крыла. Зависимость cya(α), по-

лученная моделированием на мелкой сетке, 

в линейной части наиболее точно описывает 

экспериментальные данные. С переходом в 

нелинейную часть заметно отклонение, но 

качественно функциональные зависимости 

близки друг к другу. 

Зависимости cxa(α), полученные на гру-

бой и мелкой сетке, качественно повторяют 

результаты эксперимента, однако результа-

ты расчетов на мелкой сетке в количествен-

ном плане наиболее близки к эксперимен-

тальным. 

Причины несоответствия результатов, 

полученных моделированием, эксперимен-

тальным состоят в следующем. Во-первых, 

к погрешности ведет недостаточное каче-

ство сетки в местах появления знакопере-

менных градиентов давления, возникающих 

при увеличении угла атаки. Во-вторых, при 

физическом эксперименте крыло под дей-

ствием аэродинамических нагрузок дефор-

мируется, что ведет к изменению местных 

углов атаки сечений; этот факт не был учтен 

при моделировании. 

Таким образом, выбранные конфигура-

ции расчетных сеток, установленные моде-

ли турбулентности и значения ГУ обеспе-

чивают хорошую воспроизводимость дан-

ных физического эксперимента численным 

моделированием. 

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОПТИМАЛЬНЫХ УГЛОВ  

РАЗВАЛА КАП 

В качестве целевой функции принято 

относительное изменение аэродинамическо-

го качества: 

 
(α,ψ) (α)

0

(α)

0

К К
К 100 % max,

К


     

где 
(α)

0К  – аэродинамическое качество базо-

вого крыла при угле атаки α, 
(α,ψ)К  – аэро-

динамическое качество крыла при угле ата-

ки α с КАП, установленной под углом ψ. 

Угол ψ варьируется дискретно на четы-

рех уровнях (0, 15, 45, 75°), а угол атаки 

крыла – на восьми (–3, –1, 0, 1, 3, 5, 

7, 9°). 

В соответствии с принятыми варьируе-

мыми параметрами и количеством уровней 

варьирования для определения оптималь-

ных геометрических конфигураций КАП 

необходимо провести 32 расчета. Проведе-

ние такого количества расчетов на мелкой 

сетке – продолжительный процесс. В связи 

с этим принята следующая стратегия: 

1) определение аэродинамических ха-

рактеристик для 32 возможных геометриче-

ских конфигураций моделированием на 

грубой сетке;  

2) анализ полученных результатов, от-

бор оптимальных «кандидатов»; 

3) уточнение значения аэродинамиче-

ских характеристик для выбранных значе-

ний углов атаки крыла и углов развала КАП 

на мелкой сетке. 

На рис. 8 представлено семейство пара-

метрических кривых, характеризующих от-

носительное изменение аэродинамического 

качества в зависимости от угла атаки и угла 

развала КАП.  

 

Рис. 8. Изменение аэродинамического качества  

в зависимости от угла развала КАП  

на разных углах атаки 

Согласно результатам моделирования 

наибольший прирост аэродинамического 

качества достигается при α = 0 и ψ = 75° –  

 4,97 %. Область максимальных значений 

К  лежит в пределах малых углов атаки. 

Это объясняется тем, что с ростом угла ата-

ки с поверхности крыла начинают сбегать 
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вихри все большей интенсивности, а при от-

рицательных углах атаки подъемная сила 

меньше, чем при положительных. При угле 

атаки α = –3° эффективность проявляют 

только КАП с углом развала ψ = 45°. При 

этом КАП других конфигураций дают 

уменьшение аэродинамического качества. 

С приближением угла атаки к нулевому все 

большую эффективность демонстрирует 

КАП с ψ = 75°, и при α ≈ –1,3° наиболее эф-

фективной становится установка КАП с  

ψ = 75°. При переходе к положительным уг-

лам атаки и их увеличении КАП с ψ = 15, 

45, 75° начинают терять эффективность, при 

этом уменьшение К  тем стремительнее, 

чем больше угол развала. Например, средние 

градиенты К/ α   на отрезке α ∈ [0; 5°]  

составляют –0,064, –0,097, –0,168 %/град 

для ψ = 15, 45, 75° соответственно. Убыва-

ние К(α,ψ)  для ψ = 45, 75° происходит 

таким образом, что к концу исследуемого 

диапазона углов атаки их значения стано-

вятся практически одинаковыми: 

К 1,42 %   для ψ = 45°  и К 1,38 %   

для ψ = 75°. При α = 7° прирост аэродина-

мического качества для углов развала 45 и 

75° составил 1,40 % и 1,56 %. Заметной эф-

фективности при установке КАП с углом 

развала 0 не наблюдается. 

Таким образом, на малых положитель-

ных и отрицательных углах атаки (α  = –1, 

0, 1, 3, 5°) эффективны КАП c ψ = 75°. 

С увеличением или уменьшением угла атаки 

(α = –3, 7, 9°) эффективны КАП с ψ = 45°. 

Значения аэродинамических характери-

стик на выбранных значениях углов атаки и 

развала КАП были уточнены моделирова-

нием на сетке мелкой конфигурации. 

На рис. 9 представлено изменение аэроди-

намических характеристик модели DLR-F4 

при внедрении складных КАП (числитель – 

угол атаки, знаменатель – угол развала). 

 
а 

 
б 

 Рис. 9. Изменение аэродинамических характеристик модели: 

а – поляры базовой и модифицированной конструкции; 

б – зависимость аэродинамического качества от угла атаки 
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Прогнозируемые значения относитель-

ного прироста аэродинамического качества 

несущественно отличаются от полученных 

на грубой сетке. Наибольшее отклонение 

результатов замечено при α = 5°: прогноз 

относительного прироста грубой сеткой – 

3,26 %, мелкой сеткой – 1,89 %.  

Больше всего результаты совпадают при 

α = 0: прогноз прироста грубой сеткой –  

5,07 %, мелкой сеткой – 4,97 %. На осталь-

ных углах атаки разница результатов не 

превышает 0,70 %. 

На рис. 10 изображены распределения 

поперечных составляющих векторов скоро-

стей и линий тока в контрольной плоскости, 

находящейся на расстоянии 1 м от носовой 

точки модели DLR-F4, а также контуры ста-

тического давления на поверхности модели 

при разных углах атаки крыла и углах раз-

вала КАП. По форме линий тока в кон-

трольных плоскостях ясно, что благодаря 

КАП сбегающий с концевой части полу-

плоскости крыла вихрь деформируется, и на 

всех режимах полета обеспечивается умень-

шение индуктивной составляющей сопро-

тивления. Существенного перераспределе-

ния давления по поверхности модели не 

происходит.

 

 
а 

 
б 

 
 в 

 
 

Рис. 10. Картины движения воздуха за крылом в контрольной плоскости при отсутствии и наличии  

складных КАП: а – α = –3°, ψ = 45°; б – α = 0, ψ = 75°; в – α = 9°, ψ = 45° 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Показатели перевозок пассажиров граж-

данской авиации РФ в долгосрочной пер-

спективе будут демонстрировать положи-

тельную динамику. Одновременно с этим 

будет иметь место увеличение цен на авиа-

топливо и ужесточение требований к эмис-

сии выхлопных газов. Такой сценарий акту-

ализирует потребность в самолетах с высо-

кой топливной эффективностью. Одним из 

способов увеличения топливной эффектив-

ности являются КАП. Складные КАП поз-

воляют достичь максимальных значений 

аэродинамического качества на разных эта-

пах полета.  

В рамках данного исследования оценена 

степень влияния угла развала ψ законцовки 

на аэродинамическое качество модели са-

молета DLR-F4. Значение ψ варьировалось 

на 4 уровнях: 0, 15, 45, 75°. С целью со-

кращения времени расчетов моделирование 

обтекания DLR-F4 с различными положени-

ями законцовок на разных углах атаки вы-

полнено на грубой сетке с применением мо-

дели турбулентности без разрешения погра-

ничного слоя. Затем выбранные оптималь-

ные положения КАП уточнены моде-

лированием на мелкой сетке с разрешением 

пограничного слоя. Используемые конфи-

гурации сеток в сочетании с моделями тур-

булентности дают физически корректное 

решение. 

Установлено, что в пределах малых уг-

лов атаки аэродинамически эффективны 

КАП с ψ = 75°, при больших положитель-

ных и отрицательных углах атаки – КАП с 

ψ = 45°. 

Для уменьшения погрешности между 

результатами физического и численного 

экспериментов следует при моделировании 

учитывать упругие деформации крыла под 

аэродинамической нагрузкой и применять 

адаптивные сетки, основанные на местных 

градиентах давления. 

С ростом числа варьируемых парамет-

ров для сокращения времени получения ре-

зультатов целесообразно применить плани-

рование численного эксперимента. 

Рассмотренная методика найдет приме-

нение при определении оптимальных углов 

развала для самолетов и КАП различной 

геометрии. А полученные значения и харак-

тер изменения относительного прироста 

аэродинамического качества К  могут 

быть использованы в качестве первоначаль-

ной информации при проектировочных ра-

ботах.  
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