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Аннотация. Рассматриваются особенности использования метода конечных объемов 
для решения задачи вычислительной аэродинамики. Обосновывается выбор низко-
рейнольдсной математической модели турбулентности для определения параметров 
отрывно-вихревой структуры обтекания, реализующейся в предельной по углу атаки 
области режимов. Представлены результаты методических исследований по выбору 
параметров расчетной сетки, в частности сеточной сходимости, путем сравнения ре-
шений, полученных на четырех сетках с различным количеством ячеек. Приводится 
оценка достоверности результатов численных расчетов на основании сопоставления 
их с экспериментальными данными, полученными в аэродинамической трубе. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В связи с созданием боевых маневрен-
ных самолетов, реализующих большие углы 
атаки, возникает задача оценки их летно-
технических характеристик, характеристик 
устойчивости и управляемости в предель-
ной по углу атаки области режимов. Причем 
рассматриваются не только динамические 
выходы на углы атаки α>90º, что было до-
ступно и самолетам предыдущего поколе-
ния («кобра Пугачева»), но и возможность 
балансировки на очень больших углах атаки 
(α>αдоп). Решение этой задачи предполагает 
определение большого объема аэродинами-
ческих характеристик, которые невозможно 
получить только экспериментальным путем. 
В этой связи являются актуальными вопро-
сы, связанные с разработкой и практиче-
ским использованием достоверных матема-
тических моделей взаимодействия воздуш-

ного потока с самолетом в широком диапа-
зоне углов атаки [1]. 

Наиболее полными и точными моделями 
аэродинамики являются модели, основан-
ные на решении систем уравнений с гра-
ничными и начальными условиями, описы-
вающих процесс обтекания. В общем случае 
точных решений этих уравнений не суще-
ствует, поэтому их решают приближенно с 
использованием различных численных ме-
тодов. Выбор численного метода для реше-
ния задачи обтекания для конкретного ре-
жима полета является важным этапом.  

Кроме того, необходимо правильно про-
вести схематизацию: 

• среды обтекания (невязкая несжима-
емая, невязкая сжимаемая, с пограничным 
слоем и слоем смешения, вязкая и др.); 

• модели самолета (пластинчатая, ма-
лой толщины, телесная, смешанная); 
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• процесса обтекания (безотрывное, 
отрывное с фиксированными местами отры-
ва, отрывное с вязким отрывом, с невязким 
отрывом, смешанное); 

• вида течения (установившееся, не-
установившееся, гармонически меняющееся 
по времени). 

ВЫБОР СХЕМАТИЗАЦИИ ПРОЦЕССА 
ОБТЕКАНИЯ 

Полет боевого самолета в области пре-
дельных по углу атаки режимов полета со-
провождается целым рядом физических яв-
лений, обусловленных особенностями от-
рывно-вихревого обтекания, связанных с 
процессами разрушения и формирования 
вихревых структур [2]. Данные вихревые 
структуры весьма неустойчивы и чувстви-
тельны к малейшим внешним возмущениям.  

В этом случае для обеспечения досто-
верности отображения особенностей обте-
кания необходимо принять следующую 
схематизацию: 

• среда обтекания несжимаемая, вязкая 
с пограничным слоем; 

• модель самолета телесная; 
• процесс обтекания отрывной с вяз-

ким отрывом; 
• течение неустановившееся (нестацио-

нарное). 
Авторами с учетом принятой схематиза-

ции для решения задачи обтекания учебно-
боевого самолета Як-130 выбран численный 
метод конечных объемов, реализованный в 
программном комплексе Ansys Fluent (ли-
цензия ВУНЦ ВВС «ВВА» № 1022486). 

 
ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ РАСЧЕТНОЙ СЕТКИ 

 
Одним из важнейших этапов реализации 

численного метода конечных объемов явля-
ется выбор параметров расчетной сетки [3]. 
Качественная расчетная сетка должна быть 
достаточно мелкой, для того чтобы учесть 
все основные особенности отрывного тече-
ния и, таким образом, обеспечивать досто-
верность результатов расчетов. В то же 
время количество ячеек может быть ограни-
чено вычислительными ресурсами ЭВМ. 

 
 

Тип сетки определяется элементами, об-
разующими расчетную область. Сетки, об-
разованные гексагональными элементами, 
являются структурированными, поскольку 
они представляют собой упорядоченные 
структуры с ярко выраженными сеточными 
направлениями. К недостаткам применения 
подобных сеток можно отнести отсутствие в 
достаточной степени автоматизированных 
процедур, позволяющих их генерировать 
для объектов произвольной формы. 

Особенностью неструктурированных се-
ток является произвольное расположение 
узлов сетки в расчетной области – отсут-
ствие выраженных сеточных направлений. 
Узлы сетки объединяются в объемные эле-
менты (тетраэдры, призмы и пирамиды). Не-
структурированные сетки по сравнению со 
структурированными требуют, как правило, 
большего числа ячеек для достижения такой 
же точности расчета. Тем не менее, процесс 
генерации неструктурированной сетки в зна-
чительно большей степени автоматизирован, 
в связи с этим сетки данного типа являются 
наиболее часто используемыми. 

Неструктурированная расчетная сетка 
обладает большим преимуществом по срав-
нению со структурированной с точки зрения 
вычислительного времени для решения за-
дач внешней аэродинамики и применима 
для любых моделей. 

Авторами использовалась неструктуриро-
ванная расчетная сетка, сечение которой в 
окрестности модели обтекаемого самолета с 
размещенным под крылом авиационным 
средством поражения (АСП) представлено на 
рис. 1. Неструктурированная расчетная сетка 
в окрестности модели АСП показана на 
рис. 2.  

 
Рис. 1. Сечение неструктурированной расчетной  

сетки модели самолета Як-130
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Рис. 2. Неструктурированная расчетная сетка 
в окрестности модели АСП 

 

В структуре расчетной сетки можно вы-
делить четыре области [4]: 

− euler region (ER); 
− focus region (FR); 
− departure region (DR); 
− RANS region (RR). 
В области ER, далеко находящейся от 

модели обтекаемого самолета, газодинами-
ческие параметры изменяются медленно, 
поэтому в ней использована достаточно 
грубая расчетная сетка. 

FR – область, непосредственно влияю-
щая на течение в окрестности модели и тре-
бующая более качественной сетки (ячейки 
сетки по форме близки к кубическим, шаг 
сетки достаточен для разрешения энергоне-
сущих вихрей и составляет 0,05 м). 

В следе отрывно-вихревой структуры 
располагается область DR, через эту область 
происходит «вынос» сформировавшихся 
вихревых структур. Сетка здесь может быть 
достаточно грубой, но она не должна при-
водить к искажению решения в FR. 

Непосредственно вблизи стенок нахо-
дится область RR, для которой использована 
анизотропная RANS сетка. 

Для наилучшего разрешения погранич-
ного слоя в пристеночной области модели 
построено 20 слоев призматических элемен-
тов. Шаг роста призматических слоев равен 
1,2, высота пристеночного слоя ячеек 
Δу=1·10−6 м. Максимальное значение относи-
тельного расстояния до стенки на поверхно-
сти самолета ( y+ ) обеспечено равным 1,41. 

Авторами проведены методические ис-
следования сеточной сходимости путем 
сравнения решений, полученных на четырех 
сетках с различным количеством ячеек. 

В работе проведены методические ис-
следования сеточной сходимости путем 
сравнения решений полученных на четырех 
сетках с различным количеством ячеек для 
модели самолета с АСП и без. 

Количество ячеек в расчетных сетках 
для модели учебно-боевого самолета Як-130 
приведены в табл. 1, для модели с АСП, 
размещенными на внешних узлах подвес-
ки, − в табл. 2. 

 
Таблица 1  

Количества ячеек в расчетных сетках 
(модель без АСП) 

 

Номер расчет-
ной сетки 

1 2 3 4 

Количество 
ячеек 

4·106 5·106 6·106 7,2·106 

 
Таблица 2  

Количества ячеек в расчетных сетках 
(модель с АСП) 

 

Номер расчет-
ной сетки 1 2 3 4 

Количество 
ячеек 5·106 6·106 7·106 8,1·106 

 

В результате проведенных исследований 
установлено, что расчетные сетки № 1, 2, 3 
не обеспечивают сходимость, что подтвер-
ждают результаты расчетов, представлен-
ные на рис. 3−5. 

 

 
 

Рис. 3. Исследование сеточной сходимости 
по итерациям (сетка № 1) 

 

 
 

Рис. 4. Исследование сеточной сходимости 
по итерациям (сетка № 2)
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Рис. 5. Исследование сеточной сходимости 

по итерациям (сетка № 3) 
 
Анализ результатов расчетов показал, 

что сетка № 4, содержащая 7,2·106 ячеек для 
модели без внешних подвесок, а с подвес-
ками − 8,1·106 ячеек при числе итераций 
равным 500, обеспечивает хорошую сеточ-
ную сходимость (рис. 6). 

 

 

Рис. 6. Исследование сеточной сходимости 
по итерациям (сетка № 4) 

 
ВЫБОР МОДЕЛИ ТУРБУЛЕНТНОСТИ 

 
Модель SST хорошо себя зарекомендо-

вала в расчетах отрывных течений с не-
большой зоной отрыва. В расчетах свобод-
ных и струйных сдвиговых течений исполь-
зуется, как правило, модель SST с комбина-
цией k-ε, а для моделирования 
пристеночных пограничных слоев – с ком-
бинацией k-ω. 

Модель SST включает следующие 
уравнения: 
( ) ( )( ) ,kPk
Dt

kD *
kTk ρωβ−+∇µσ+µ∇=

ρ (1) 

( ) ( )( )
( )2 1 1

D
PTk kDt T

F Dk

ρω δ
= ∇ µ + σ µ ∇ω + γ

µ

−βρω + − ω

,          (2) 

 

где k − кинетическая энергия турбулентно-
сти; ω − удельная скорость диссипации ки-
нетической энергии турбулентности; ρ – 
плотность; µ − коэффициент вязкости без 
учета модели турбулентности; µТ − коэффи-

циент вязкости с учетом турбулентности;    
Рк − генерационный член; σк, β − эмпириче-
ские константы; β* − эмпирическая кон-
станта, учитывающая модель турбулентно-
сти; ∇  − оператор Гамильтона; D – коэф-
фициент диффузии молекул газа; δ − отно-
сительная толщина пограничного слоя; t – 
температура окружающей среды; γ − пока-
затель адиабаты. 

Генерационный член Рк в (1) определя-
ется по формуле: 

 

                 ( )2min ,  20TP S kk
∗= µ β ρ ω ,          (3) 

 
где S  − тензор скоростей деформации. 

Член с перекрестной диффузией Dkω в 
(2) определятся как 

 

 ( ) ( )2
2

D kk
ωρσ

= ∇ ⋅ ∇ωω ω
,         

 

где 
2ω

σ  − эмпирическая константа. 

Для определения турбулентной вязкости 
используется основанное на гипотезе Бред-
шоу о пропорциональности напряжения 
сдвига в пристеночной области погранично-
го слоя энергии турбулентных пульсаций 
выражение: 

 

( )
1

T
1 2

ρa k
μ =

max a ω, ΩF
 (4) 

 

где Ω − модуль тензора завихренности, α1 − 
местная скорость звука. 

Эмпирическая функция F2 в (4) опреде-
ляется как 

( ),F 2
22 argtanh=  

,
d

v,
d,

k

ww








ωω

= 22
500

090
2maxarg  

 

где dW − ближайшее расстояние до твердой 
стенки, ν − молекулярная вязкость газа. 

Эмпирические константы модели опре-
деляются через соответствующие константы 
k-ε и k-ω моделей с помощью эмпирической 
функции F1: 

 

( )1 11 21 ,F Fk k kσ = σ + − σ
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( ) ,FF 2111 1 ωωω σ−+σ=σ  

( ) ,FF 2111 1 β−+β=β  

где индексы «1» и «2» относятся 
соответственно к константам k − ε  и k − ω  
моделей, σω1 − эмпирическая константа. 

Для получения модели RANS SST уравне-
ние (1) записывается следующим образом: 

 

( )( )
3/2

RANS

Dk kt k Ptk kDt l
ρ

ρ = ∇ ⋅ µ + σ µ ∇ + − , (8) 

 

где kt − кинетическая энергия турбулентно-
сти RANS SST; lRANS − гибридный линейный 
масштаб; µt − коэффициент вязкости с уче-
том модели турбулентности RANS SST. 

В ходе проведенных авторами числен-
ных исследований рассмотренная низко-
рейнольдсная математическая модель тур-
булентности позволила наиболее точно по-
лучать параметры, характеризующие от-
рывно-вихревое обтекание. На рис. 7, 8 
представлены результаты определения то-
чек отрыва R и присоединения S потока на 
профиле в сечении крыла.  

 

 
 

Рис. 7. Анализ линий тока 
 

 
 

Рис. 8. Анализ тангенциальной к поверхности 
профиля скорости потока 

 
В точках отрыва и присоединения линии 

тока вблизи обтекаемого профиля претерпе-
вают характерную трансформацию, а значе-
ние тангенциальной скорости стремится к 
нулю. 

ОЦЕНКА ДОСТОВЕРНОСТИ РЕЗУЛЬТАТОВ 
ЧИСЛЕННЫХ РАСЧЕТОВ 

 
Оценка достоверности результатов ре-

шения задачи вычислительной аэродинами-
ки осуществлялась на основании сопостав-
ления результатов численных расчетов с 
экспериментальными данными. 

В частности оценивались достоверности 
определения положения точек отрыва. При 
этом результаты численных расчетов сравни-
вались с данными эксперимента [5] (зависи-
мостями положения относительной коорди-
наты точки отрыва пограничного слоя на по-
верхности профиля Rx  от угла атаки), прове-
денных в аэродинамической трубе Т-112 в 
Центральном аэрогидродинамическом инсти-
туте (ЦАГИ). В эксперименте проводились 
оптические испытания сверхкритических 
профилей при околозвуковых скоростях. Ре-
зультаты оценки достоверности определения 
точек отрыва представлены на рис. 9, 10. 

 

 
 

Рис. 9. Оценка достоверности результатов 
определения точек отрыва на профиле П-160-9 
 

 
 

Рис. 10. Оценка достоверности результатов 
определения точек отрыва на профиле СР-2-9 
 
Эксперименты показали, что в диапа-

зоне исследуемых скоростей потока и углов 
атаки α происходит отрыв потока с верхней 
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поверхности профиля не зависимо от их 
формы. С увеличением α зона отрыва пото-
ка увеличивается. 

Численные расчеты проводились мето-
дом RANS с использованием модели турбу-
лентности SST. Уровень турбулентности 
свободного потока имел значение 0,04 %, 
что соответствовало условиям эксперимента. 

Расчеты проводились на неструктуриро-
ванной расчетной сетке содержащей 67, 2 10⋅  
ячеек. Для обеспечения заданного значения 
относительного расстояния до стенки ( )y+

в пристеночных областях профилей погра-
ничный слой был разрешен слоями призма-
тических элементов. 

Полученные значения относительной 
координаты точки отрыва по результатам 
120 измерений на каждом угле атаки явля-
ются случайными величинами. По виду ку-
мулятивной гистограммы зависимости 
надежности P от результатов значений от-
носительной координаты точки отрыва Rx , 
представленной на рис. 11, можно сделать 
вывод о нормальном законе распределения 
элементов выборки. 

В численном эксперименте относитель-
ная ошибка расчетов ε не превысила 2,5%: 

100%
x

x
ε

∆
= ⋅ , 

где Δx – отклонение от величины истинного 
значения; x − среднее значение элементов 
выборки. 

Рис. 11. Кумулятивная гистограмма 
Для оценки возможности использования 

модели турбулентности SST, рассмотрена 
модельная задача определения положения 

линий тока в различных сечениях модели 
самолета схемы «Утка». 

Результаты численного моделирования, 
показанные на рис. 12, сравнивались с дан-
ными эксперимента, представленными на 
рис. 13, полученными в аэродинамической 
трубе Т-103 ЦАГИ.  

Рис. 12. Результаты численного моделирования 

Рис. 13. Результаты эксперимента 

Использовался метод RANS на основе 
моделей турбулентности SST (RANS SST). 
Уровень турбулентности свободного потока 
задавался равным 0,05 %, что соответство-
вало условиям эксперимента. 

Расчеты проводились на неструктуриро-
ванной расчетной сетке, содержащей 6·106 
ячеек. Для обеспечения заданного значения 
относительного расстояния до стенки (y+) в 
пристеночных областях конуса погранич-
ный слой был разрешен слоями призмати-
ческих элементов. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В данной статье представлены основные 
результаты методических исследований по 
выбору параметров математической модели 
процесса обтекания воздушным потоком 
учебно-боевого самолета в области пре-
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дельных по углу атаки режимов полета с 
использованием численного метода конеч-
ных объемов, реализованного в программ-
ном комплексе Ansys Fluent. 

Определены параметры расчетной сетки, 
позволяющие учесть основные особенности 
отрывно-вихревого обтекания. В частности, 
сетки содержащие 7,2·106 ячеек для рас-
сматриваемой модели учебно-боевого само-
лета без внешних подвесок и 8,1·106 ячеек 
для модели с подвесками при числе итера-
ций равным 500 обеспечивают хорошую се-
точную сходимость. 

Использованная авторами низкорей-
нольдсная математическая модель турбу-
лентности SST позволила наиболее точно 
получать параметры, характеризующие со-
стояние отрывно-вихревого обтекания.  

Проведена оценка достоверности ре-
зультатов расчетов на основании сопостав-
ления результатов численных расчетов с 
экспериментальными данными, получен-
ными в ЦАГИ. 

Дальнейшие исследования предполага-
ется продолжить в направлении решения 
задач вычислительной аэродинамики о вза-
имодействии воздушного потока с отделен-
ными от самолета-носителя авиационными 
средствами поражения. 
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Abstract: The features of the use of the finite volume method 
for solving the problem of computational aerodynamics 
are considered. The choice of low-low-Reynolds mathe       
matical turbulence model to determine the pair-meters of 
the separation-vortex flow structure, which is realized in 
the mode area with the angle of attack, is substantiated. 
The results of methodological studies on the choice of pa-
rameters of the computational grid, in particular, the grid 
convergence, by comparing the solutions obtained on four 
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reliability of the results of numerical calculations based on 
their comparison with experimental data obtained in the 
wind tunnel. 

Key words: numerical methods; mathematical model of flow; 
separation-vortex flow; limit angles of attack; SST; RANS. 

About authors: 
POPOV, Sergey Aleksandrovich, Dept. of Aerodynamics and 

Flight Safety. Dipl. mechanical engineer (Irkutsk. higher. 
military. aviation. ing. school, 1995). Cand. of Tech. Sci. (Ir-
kutsk. higher. military. aviation. ing. school, 2007). 

GONDARENKO, Yuriy Aleksandrovich, Dept. of Aerodynamics 
and Flight Safety. Dipl. mechanical engineer (Voronezh. 
military. aviation. ing. University, 2011).  

KUPRYASHKIN, Ivan Fedorovich, Dept. of Fight. Primas'. Elec-
tronic Warfare (air and space systems Mgmt. and guided 
weapons). Dipl. engineer (Military Institute of radio elec-
tronics, 2000). Dr. of Tech. Sci. (MESCAF, 2017). 

PAVLOV, Viktor Anatolevich, Dept. of Fight. Primas'. Electron-
ic Warfare (air and space systems Mgmt. and guided 
weapons). Dipl. engineer (Cherepovets VVMU electron-
ics,1979). Dr. of Tech. Sci. 

GOCEV, Dmitriy Vladimirovich, Dept. of Mathematics. Mas-
ter's degree in mechanics (Voronezh state University, 
1999). Dock. Fiz.-Mat. specialty (Voronezh, 2011). 


	0 22_01_content
	1 Шехтман
	2 Dudareva_Akhmedzyanov
	3 Zhitnikov_Sherykhalina_Zaripov_Sokolova(1)
	4 Кулясова
	5 Хусаинов
	6 Bogdanov_Dormidontov 3
	7 Kravchik_Kochetov 2 (1) unn
	8 Krivosheev_Ivashin_Osipov_Berezovsky
	9 Popov_Gondarenko_Kupryashkin_Pavlov_Gocev1(1)
	10 Черкасов
	11 Popov_Nechaev_Pakhol'chenko_Kolesnikov 2(2)
	12 Зайдуллина 1
	Рис. 2. Карта энергосистемы:

	13 Исмагилов, Хайруллин
	14 Болотнов
	15 Лютов
	16 Седых
	16 Седых
	УДК 519.711
	Определение динамической окрестностной сети без обратных связей
	Динамическая окрестностная сеть с обратными связями
	Алгоритм упрощения структуры линейной окрестностной сети с обратными связями

	Седых
	реализация и практическое применение
	Заключение
	СПИСОК ЛИТЕРАТУРЫ
	ОБ АВТОРE
	METADATA
	Affiliation:
	About authors:





