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Проведена валидация численного метода решения уравнений Рейнольдса для задачи обтекания прямо-

угольного крыла в режиме бафтинга и рассчитано обтекание прямоугольного крыла бесконечного удлинения

безграничным околозвуковым потоком газа. Показано, что вместо двумерного течения реализуется течение,

периодическое по боковой координате. Кроме того, имеют место периодические колебания течения по

времени вдоль продольной координаты (бафтинг). Наличие боковых стенок трубы деформирует эту

периодическую структуру и меняет частоту бафтинга. Расчет обтекания компоновки крыло−фюзеляж

магистрального самолета в режиме трансзвукового бафтинга показывает, что колебания течения имеют место

в ограниченной по размаху области крыла и происходят как в продольном, так и в поперечном направлении.
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Бафтинг крыла при его околозвуковом обтекании

представляет собой колебания потока, вызванные взаи-

модействием скачка уплотнения с отрывной зоной тече-

ния, возникающей за ним. При обтекании прямоуголь-

ного крыла большого удлинения безграничным потоком

в этом режиме вместо плоского течения возникают

периодические (по боковой координате) грибовидные

структуры. Впервые они были обнаружены эксперимен-

тально [1] в дозвуковом отрывном режиме обтекания

крыла, а затем воспроизведены численно [2]. Трансзвуко-
вой бафтинг для случая обтекания профиля крыла иссле-

довался экспериментально [3] и численно [4,5]. Режим
бафтинга для модели самолета имеет значительно более

сложный характер колебаний [6]. В [7,8] было показано,

что начало бафтинга и появление грибовидных периоди-

ческих структур связаны с глобальной неустойчивостью

течения в отрывном режиме обтекания крыла. Механизм

возникновения автоколебаний скачка уплотнения экспе-

риментально исследован в [9], способ подавления —

в [10]. Главной темой указанных выше работ было

исследование основных характеристик течения в режиме

бафтинга: частоты и амплитуды пульсаций давления на

поверхности крыла.

В настоящей работе исследовано обтекание прямо-

угольного крыла как безграничным потоком, так и при

его установке в перфорированной рабочей части аэроди-

намической трубы (АДТ) с помощью численного метода

для решения уравнений Рейнольдса при турбулентном

состоянии пограничного слоя. Анализ результатов рас-

чета позволил выявить некоторые дополнительные, ра-

нее неизвестные особенности течения: для случая АДТ

отрыв имеет место только в центральных и концевых

сечениях крыла, средние (по размаху) сечения крыла

обтекаются безотрывно, амплитуда колебаний скачка

уплотнения зависит от боковой координаты. Кроме того,

показано, что наличие стенок аэродинамической трубы

сильно деформирует грибовидные структуры около бо-

ковых стенок и меняет частоту бафтинга на модели

крыла (по сравнению со случаем обтекания крыла

безграничным потоком). Показано также качественное

отличие бафтинга для случая трансзвукового обтекания

магистрального самолета от случая обтекания прямо-

угольного крыла.

Рассмотрим обтекание прямоугольного крыла, уста-

новленного в рабочей части АДТ Т-112 ЦАГИ. Размеры

рабочей части составляют −1.45 < x < 1.11m в длину,

−0.32 < y < 0.32m по вертикали, −0.30 < z < 0.30m

по размаху. Модель прямоугольного крыла с хордой

b = 0.2m и размахом L = 0.6m имеет поперечное сече-

ние со сверхкритическим профилем с максимальной от-

носительной толщиной 15%. Торцы модели закреплены

на боковых стенках рабочей части АДТ. Рабочая часть

трубы имеет перфорированные верхнюю и нижнюю

стенки. Коэффициент перфорации составлял 23%.

В расчетных исследованиях в рамках уравнений Рей-

нольдса для учета перфорации стенок АДТ на нижней и

верхней гранях ставятся условия Дарси

v/U∞ = R1,2(pplenum − pwall)/(ρ∞U∞),

где v — вертикальная скорость на перфорированной

грани, ρ∞ и U∞ — плотность и скорость набегающего

потока, pplenum — давление в камере давления АДТ,

pwall — давление на стенке, R1,2 — коэффициенты

проницаемости для вдува и отсоса через перфорирован-

ную грань соответственно. В наших расчетах в качестве

pplenum использовалась величина статического давления

из камеры давления АДТ: pplenum = p∞. Предполагалось,
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Рис. 1. а — распределение коэффициента давления (среднее по времени) в центральном сечении крыла при M = 0.77, α = 6◦

в условиях АДТ: сплошная линия — расчет, точки — эксперимент. b — распределение коэффициента давления (мгновенное, в
фиксированный момент времени) при M = 0.76, α = 6◦ в сечениях крыла в условиях АДТ (1, 2) и в безграничном потоке (3, 4):
z/(L/2) = 0 (1), 0.47 (2), 0.2 (3) и 0.6 (4).

a b

Рис. 2. Распределение давления и картины предельных линий тока на верхней поверхности модели крыла при М = 0.76, α = 6◦

в условиях АДТ (а) и в безграничном потоке (b) для крыла бесконечного удлинения в фиксированный момент времени.

что коэффициент проницаемости R1 = R2 = R. В случае

сплошных стенок без перфорации коэффициент прони-

цаемости R = 0, а при наличии перфорации — R = 0.18.

Эта величина подбиралась из условия наилучшего сов-

падения расчетного и экспериментального [11] распре-

деления давления на нижней поверхности рабочей части

трубы как для безотрывного, так и для отрывного режи-

ма обтекания модели крыла. Эксперимент проводился с

использованием турбулизаторов для фиксации перехода

ламинарного пограничного слоя в турбулентный.

На входной (левой) границе расчетной области

ставились граничные условия на полное давление

p0∞ = 103 200 Pa и полную температуру T0∞ = 25◦C.

Профиль пограничного слоя на входе в рабочую часть

АДТ не задавался. На выходной (правой) границе задава-

лось статическое давление p∞ = 70 340 Pa. На боковых

стенках расчетной области ставились условия прилипа-

ния. Исследуемые числа Маха M = 0.73−0.78, число

Рейнольдса слабо меняется с числом Маха и составляет

около Re = 3 · 106. Режим бафтинга был обнаружен в

диапазоне M = 0.76−0.78, α = 4−6◦ (α — угол атаки).

Центральной проблемой для задачи расчета бафтин-

га крыла является правильное описание автоколеба-

ний скачка уплотнения, возникающего на верхней по-

верхности крыла при трансзвуковых скоростях полета.

Для расчетов использовался численный метод конечных

объемов для решения уравнений Рейнольдса второго

порядка точности. Валидация и настройка решателя

этого численного метода проводились для задачи опи-

сания бафтинга на модели крыла в условиях АДТ Т-112
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Рис. 3. Распределение давления и картины предельных линий

тока на верхней поверхности крыла модели самолета при

M = 0.78, α = 5◦. а — начало периода, b — половина периода.

ЦАГИ. Предварительные расчеты показали, что удовле-

творительные результаты получаются при использова-

нии однопараметрической модели турбулентности [12].
Для данной задачи к качеству сетки предъявляются

повышенные требования, поэтому размер сетки для

половины расчетной области составлял 2.4 · 107 узлов

(использовалась структурированная расчетная сетка).
Для случая крыла бесконечного удлинения в безгранич-

ном потоке расчеты проводились для всей расчетной

области при использовании условий симметрии на боко-

вых гранях вместо условия прилипания. На отодвинутой

верхней и нижней гранях расчетной области ставились

условия, соответствующие набегающему потоку. Размер

расчетной сетки для всей расчетной области составлял

4.8 · 107 узлов.

Валидация численного метода проводилась как для

безотрывного, так и для отрывного режима обтекания

модели крыла. Среднее (по времени) распределение

коэффициента давления C p на поверхности крыла в

центральном сечении для условий АДТ при M = 0.77,

α = 6◦ при отрывном режиме обтекания показано на

рис. 1, а. Наличие отрыва подтверждается возникнове-

нием отрицательных значений коэффициента давления

в окрестности задней кромки. Видно, что согласование

расчетных и экспериментальных данных довольно хоро-

шее, несмотря на отрывной характер течения.

По результатам проведенных в настоящей работе рас-

четов установлено, что картины течения как в условиях

АДТ, так и в безграничном потоке трехмерные и суще-

ственно отличаются друг от друга (рис. 1, b). В условиях

АДТ отрывное обтекание имеет место в центральных

сечениях крыла (при z/(L/2) = 0), а в средних сечениях

(при z/(L/2) = 0.47) крыло обтекается безотрывно. Для

случая обтекания крыла безграничным потоком отрыв

потока (хотя и разной интенсивности) имеет место для

всех сечений крыла.

Валидированный численный метод позволяет анали-

зировать как качественные, так и количественные ха-

рактеристики течения (картину распределения давления

на поверхности крыла, положение скачка уплотнения,

картину поверхностных линий тока и т. д.). Картины

предельных линий тока на верхней поверхности крыла

(рис. 2) подтверждают предыдущие выводы и указывают

на наличие грибовидных структур. Расчеты показывают,

что амплитуда колебаний скачка уплотнения неравно-

мерна по размаху крыла: для случая АДТ она велика в

центральном сечении крыла (1x/b = 0.15) и меньше в

средних сечениях (1x/b = 0.05).
При переходе от обтекания модели крыла в АДТ

(рис. 2, а) к обтеканию безграничным потоком крыла

бесконечного удлинения (рис. 2, b) трехмерная перио-

дическая структура течения сохраняется. Следует отме-

тить, что размер грибовидной структуры практически

одинаков для случаев АДТ и безграничного обтекания.

Наличие боковой стенки АДТ приводит к стабилиза-

ции отрыва потока в ее окрестности и возникновению

существенной деформации трехмерной структуры тече-

ния в этой области (рис. 2, а). Безразмерная частота

бафтинга Sh = b f /u∞ ( f — частота колебаний) для

случая обтекания крыла в АДТ при M = 0.76, α = 6◦

оказалась равной величине Sh = 0.07 (расчет) и 0.08

(эксперимент). Для случая безграничного потока эта

величина равна Sh = 0.11 (расчет).
Для модели компоновки крыло−фюзеляж магистраль-

ного самолета течения усложняются. Для демонстрации

этих эффектов было рассчитано обтекание модели са-

молета безграничным потоком воздуха с параметрами

M = 0.78, Re = 10.7 · 106 (по длине средней аэроди-

намической хорды), удлинение крыла λ = 9.8, стрело-

видность крыла по передней кромке χ = 25◦ . В силу

симметрии геометрии модели самолета расчеты прово-

дились для половины расчетной области, где использо-

валась многоблочная структурированная сетка размером

3 · 107 ячеек. Численно решались уравнения Рейнольдса

с однопараметрической моделью турбулентности [12].
На рис. 3 показаны картины предельных линий тока

в разные моменты времени. Отрыв имеет место не на

всей поверхности крыла, а в ограниченной по размаху

области на внешней части консоли крыла. Поэтому

амплитуда колебаний аэродинамических характеристик

модели относительно невелика. В частности, при α = 5◦

для коэффициента подъемной силы она составила 5.7%

с безразмерной частотой Sh = 0.14. Перемещение от-

рывных зон и вихревых структур происходит не только

вдоль хорды, но и (даже в большей степени) вдоль

размаха крыла.

Таким образом, в работе показано, что при обтека-

нии прямоугольного крыла бесконечного удлинения в

режиме бафтинга реализуется периодическое по боковой

координате течение при наличии колебаний по времени

в продольном направлении. Наличие боковых стенок
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АДТ деформирует эту структуру и меняет частоту

колебаний. При обтекании компоновки крыло−фюзеляж

колебания течения имеют место как в продольном, так

и в поперечном направлении.
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