
На правах рукописи 

 

 

 

 

 

 

НГУЕН ВЬЕТ ХУНГ 

 

ПРИМЕНЕНИЕ ГРАНИЧНЫХ УСЛОВИЙ «АКТИВНЫЙ ДИСК» В РАСЧЕТНОМ 

ИССЛЕДОВАНИИ ПОЛЕЙ ТЕЧЕНИЯ В ВОЗДУХОЗАБОРНИКЕ И АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ 

ИНТЕРФЕРЕНЦИИ ДВИГАТЕЛЯ И ПЛАНЕРА ПАССАЖИРСКОГО САМОЛЕТА 

 

 

 

Специальность 05.07.01 – «Аэродинамика и процессы теплообмена летательных аппаратов» 

 

 

 

 

 

АВТОРЕФЕРАТ 

диссертации на соискание ученой степени 

кандидата технических наук 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Москва – 2020 



2 

 

 

Работа прошла апробацию на кафедре компьютерного моделирования федерального 

государственного автономного образовательного учреждения высшего образования «Московский 

физико-технический институт (национальный исследовательский университет)». 

 

Научный руководитель: Воронич Иван Викторович 

кандидат физико-математических наук, 

филиал «Региональные самолеты» ПАО 

«Корпорация «Иркут» 

Ведущая организация: Федеральное государственное бюджетное 

образовательное учреждение высшего 

образования «Московский авиационный институт 

(национальный исследовательский университет)» 

(МАИ) 

 

Защита состоится «04» декабря 2020 г. в 12:00 на заседании диссертационного совета 

ФАКТ.05.07.01.001 по адресу: 141701, Московская область, г. Долгопрудный, Институтский 

переулок, д.9.  

С диссертацией можно ознакомиться в библиотеке и на сайте Московского физико-

технического института (национального исследовательского университета) 

https://mipt.ru/education/post-graduate/soiskateli-tekhnicheskienauki.php 

 

Работа представлена «21» августа 2020 г. в Аттестационную комиссию 

федерального государственного автономного образовательного учреждения 

высшего образования «Московский физико-технический институт 

(национальный исследовательский университет)» для рассмотрения советом по защите диссертаций 

на соискание ученой степени кандидата наук, доктора наук в соответствии с п. 3.1 ст. 4 Федерального 

закона «О науке и государственной научно-технической политике». 



3 

 

 

ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ 

Актуальность темы исследования. Совершенствование турбореактив-

ных двухконтурных двигателей гражданской авиации в сегменте средне- и 

дальнемагистральных пассажирских самолетов происходит в направлении по-

вышения степени их двухконтурности (до 12-14 и в перспективе выше). Харак-

терные тенденции в виде связи удельного расхода топлива со степенью повы-

шения полного давления вентилятором и степенью двухконтурности показаны 

на рисунке 1 из трудов симпозиума «Simulation of Wing and Nacelle Stall» (Бра-

уншвейг, Германия, 2014) [1]. 

 
а)  б) 

Рисунок 1 – Зависимость между удельным расходом топлива (Суд) и степенью 

повышения полного давления вентилятором (В) для различных степеней двух-

контурности двигателя (m) (а), и влияние степени двухконтурности двигателя 

(m) на удельный расход топлива (Суд) и диаметр вентилятора (DВ) (б):  

1 - Суд, расч, 2 - Суд, Сх_МГ, 3 - Суд, GМГ, 4 - Суд, нерасч, 5 - DВ 

 Развитие силовой установки требует новых решений по ее интеграции, 

которые приводят к заметному изменению существующих и появлению новых 

компоновок. Больший диаметр вентилятора приводит к увеличению диаметра и 

сопротивления мотогондолы, а также увеличению ее веса. Поэтому необходимо 

исследовать инновационные конструкции мотогондол. Одна возможность со-

стоит в том, чтобы укоротить воздухозаборник и сделать более тонкими его 

входные «губы». Такая конфигурация приводит к усилению аэродинамического 

взаимодействия между воздухозаборником и вентилятором, которое имеет по-
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ложительные и отрицательные стороны. Чтобы обеспечить нормальную сов-

местную работу вентилятора и воздухозаборника на всех режимах полета, эти 

взаимодействия должны быть учтены на ранней стадии проектирования [2, 3]. 

 С точки зрения численного моделирования наиболее достоверно изучение 

взаимодействия двигатель-планер с полным представлением вентилятора в не-

стационарной постановке. Такой подход пока остается слишком ресурсоемким 

для проектирования. Кроме того, для этого требуется подробная форма лопастей 

вентилятора, которая, как правило, не разглашается производителями. 

 В рамках более экономного подхода можно заменить вентилятор источ-

никами, которые правильно воспроизводят поворот потока и повышение пол-

ного давления (метод «объемной силы») [4, 5]. Этот метод может достаточно 

хорошо воспроизводить реальную структуру течения в мотогондоле при слабой 

интерференции, но требует «настройки» источников (полей объемных сил) за 

счет использования сторонних данных (физический эксперимент, расчеты) для 

каждого режима работы вентилятора. 

 По описанным выше причинам, остается актуальным использование и 

развитие подхода, основанного на применении граничных условий типа «ак-

тивный диск», заменяющих вентилятор в мотогондоле [6, 7]. Этот подход явля-

ется простым, экономным и пригодным для проектирования. Данный подход 

применялся до сих пор в упрощенных вариантах, не использующих реалистич-

ных распределений газодинамических переменных для описания потока перед 

вентилятором. Совершенствование данного подхода в направлении учета рас-

пределений газодинамических переменных, создаваемых вентилятором в мото-

гондоле, имеет полезный потенциал для решения задач интеграции современ-

ных двигателей на пассажирском самолете. 

 Степень разработанности темы работы определена тем, что в мире при 

проектировании мотогондолы и при решении вопросов, связанных с аэродина-

мическим взаимодействием между воздухозаборником и вентилятором, неред-

ко используется подход на основе нестационарного трехмерного моделирова-

ния потока с учетом полного венца вентилятора, либо подход на основе источ-
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ников (метод «объемной силы»). В России в процессах проектирования часто 

используют подход на основе граничного условия «активный диск», который 

является простым, экономичным, пригодным во всем диапазоне работы двига-

теля. Первые два подхода являются ресурсоемкими, третий недостаточно 

настроен на решение задач интеграции, так как используется без учета реаль-

ных профилей газодинамических переменных перед вентилятором. 

Объектом данного исследования является воздухазаборник турбореак-

тивного двухконтурного двигателя в составе компоновки планер-мотогондола. 

 Предмет исследования: алгоритмы и методы расчета, включая числен-

ные граничные условия типа «активный диск», заменяющие вентилятор в воз-

духозаборнике ТРДД при решении задач аэродинамической интерференции. 

Цель диссертации заключается в том, чтобы разработать и валидировать 

расчетную методику на основе вариантов граничного условия «активный диск» 

с учетом структуры потока перед вентилятором; применить ее к значимым за-

дачам аэродинамической интерференции, связанным с расчетом вклада силовой 

установки в изменение аэродинамических характеристик компоновки. 

Для достижения цели решаются следующие задачи: 

- Разработка и валидация методики моделирования потока в ступени ком-

прессора на основе тестового эксперимента; 

- Разработка методики моделирования ступени компрессора в мотогондо-

ле; 

- Расчетное исследование характеристик вентилятора в мотогондоле с 

точки зрения структуры потока около вентилятора; 

- Анализ вариантов граничного условия «активный диск» применительно 

к моделированию потока в воздухозаборнике с условием осевой периодично-

сти; 

- Исследование возможностей взаимодополняющего применения гранич-

ных условий «активный диск» к расчету неоднородного потока в воздухозабор-

нике; 
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- Применение граничных условий «активный диск» для расчета вклада 

силовой установки в изменение аэродинамических характеристик компоновки. 

Научная новизна работы: 

- Впервые систематически показана возможность достаточно точного 

воспроизведения потока в воздухозаборнике с помощью вариантов граничного 

условия «активный диск», использующих профили осевой компоненты скоро-

сти или давления перед вентилятором. 

- Впервые показаны возможности взаимодополняющего применения ва-

риантов граничного условия «активный диск» к моделированию неоднородного 

потока в воздухозаборнике, в том числе сильновозмущенного, и исследованию 

существования режима глобально безотрывного течения. 

- Впервые применены варианты граничного условия «активный диск», 

использующие профили переменных перед вентилятором, к расчету вклада си-

ловой установки в изменение аэродинамических характеристик компоновки. 

Теоретическая значимость работы заключается в разработке расчетных 

моделей и методик, обеспечивающих за счет учета структуры потока перед 

вентилятором более точное воспроизведение полей течения в воздухозаборнике 

и его окрестности при решении задач аэродинамической интерференции. 

 Практическая ценность результатов диссертации заключается в разра-

ботке расчетной методики, позволяющей на этапе предварительного проекти-

рования осуществлять расчет вклада силовой установки в изменение аэродина-

мических характеристик компоновки. 

Положения, выносимые на защиту: 

- Расчетная методика для моделирования работы вентилятора в мотогон-

доле на основе комплекса граничных условий «активный диск». 

- Результаты анализа и классификации вариантов граничного условия 

«активный диск» применительно к моделированию потока в воздухозаборнике 

с условием осевой периодичности. 



7 

 

- Результаты применения и рекомендации по применению расчетной ме-

тодики к моделированию неоднородного потока в воздухозаборнике и анализу 

существования режима глобально безотрывного течения. 

- Результаты применения граничных условий «активный диск» для расче-

та вклада силовой установки в изменение аэродинамических характеристик 

компоновки. 

Обоснованность и достоверность результатов и выводов обеспечива-

ется опорой на теоретические положения, сравнением с данными тестового 

эксперимента. 

Апробация работы. Результаты работы доложены и обсуждены на 1 

международной и 3 отраслевых конференциях: 

1) 59-ая Всероссийская научная конференция МФТИ. «Моделирование 

характеристик осевого компрессора в контексте тестового эксперимента» 

(Москва-Долгопрудный-Жуковский, 2016). 

2) 60-ая Всероссийская научная конференция МФТИ. «Расчетное иссле-

дование характеристик модели одноступенчатого осевого компрессора JT8D в 

мотогондоле» (Москва-Долгопрудный-Жуковский, 2017). 

3) 17-ая Международная конференция «Авиация и Космонавтика». «Ана-

лиз вариантов граничного условия «активный диск», заменяющего вентилятор 

в мотогондоле» (Москва, 2018). 

4) 61-ая Всероссийская научная конференция МФТИ. «Анализ вариантов 

граничного условия «активный диск» применительно к моделированию течения 

в воздухозаборнике» (Москва-Долгопрудный-Жуковский, 2018). 

Личный вклад соискателя в работах с соавторами заключается в сле-

дующем: подготовка и проведение всех расчетов, обработка, анализ и пред-

ставление результатов. Материалы совместных работ приведены с согласия соав-

торов. 

Содержание диссертации соответствует паспорту специальности 

05.07.01 – Аэродинамика и процессы теплообмена летательных аппаратов, в 

частности, пунктам: 
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Расчетные исследования аэродинамических характеристик летательных 

аппаратов и их элементов, разработка методов расчета этих характеристик, 

включая алгоритмы и программное обеспечение САПР летательных аппаратов. 

Исследования влияния сложных течений газа на аэродинамические характери-

стики летательных аппаратов; 

Аэродинамика двигательной установки (воздухозаборники, сопла, их со-

гласование с двигателем). 

Диссертация состоит из введения, четырех глав и заключения. Содержа-

ние исследования отражено на 133 страницах с 89 иллюстрациями и 18 табли-

цами. В работе использованы 129 источников литературы. 

 

КРАТКОЕ ОСНОВНОЕ СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ 

Во введении проводится анализ актуальности темы исследования, описа-

на степень разработанности темы работы, объект и предмет исследования, на 

основе чего определены цель и задачи работы. Сформулированы научная но-

визна, теоретическая и практическая значимость работы, положения, выноси-

мые на защиту. Обоснована достоверность результатов. Приведена информация 

об апробации работы и публикациях, личном вкладе автора. Указано соответ-

ствие работы паспорту специальности. 

В главе 1 сделан обзор основных методов моделирования аэродинамиче-

ской интерференции между воздухозаборником и вентилятором ТРДД пасса-

жирского самолета. Указаны особенности каждого метода. По результатам об-

зора существующих работ определено дальнейшее направление исследований. 

В параграфе 1.1 проводится обзор методов анализа взаимодействия между 

воздухозаборником (ВЗ) и вентилятором на основе нестационарного трехмерного 

моделирования с учетом полных венцов. Данный подход позволяет моделировать 

работу вентилятора в мотогондоле при воздействии возмущений потока различ-

ной природы и дает наиболее полную картину и достоверные характеристики вза-

имодействия, давая возможность оценивать шум вентилятора и аэроупругие эф-

фекты. С методической точки зрения, методы расчета и проектирования венти-
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ляторов ТРДД с учетом взаимодействия с воздухозаборником находятся в ста-

дии становления. Отмечена высокая вычислительная цена подхода. Ограничени-

ем применения данного подхода также является также требование наличия 

полной информации о геометрических параметрах ступени вентилятора [8]. 

В параграфе 1.2 рассмотрено моделирование взаимодействия между воз-

духозаборником и вентилятором методом «объемной силы». Метод представ-

ляет влияние лопаток ступени турбомашины на поток как результат действия 

объемных сил, которые подбираются для обеспечения отклонения потока и по-

вышения энтропии. Эта концепция используется для задач интерференции вет-

ровых турбин и моделирования вентилятора в мотогондоле (рисунок 2).  

 
а)      б) 

Рисунок 2 – Моделирование ступени вентилятора двумя способами: а – неста-

ционарный расчет uRANS; б – расчет методом «объемной силы» 

Основным преимуществом этого подхода является то, что количество 

ячеек расчетной сетки заметно уменьшается по сравнению с полным подходом, 

так как лопатки не разрешаются в модели. Метод позволяет воспроизводить 

эффекты, связанные с перераспределением потока в радиальном направлении, 

но не может полноценно учесть эффекты перераспределения потока в окруж-

ном направлении, позволяя рассматривать задачи с искажениями притока в 

стационарной постановке. Используя распределение источников, полученное из 

стационарных расчетов RANS, метод способен верно отражать взаимодействие 

вентилятора и короткого ВЗ. Для калибровки модели «объемной силы» необхо-

димо выполнить несколько расчетов, в которых соответствующие коэффициен-

ты вычисляются различными способами под данный режим работы [9]. 
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В параграфе 1.3 рассмотрен подход с использованием граничного условия 

«активный диск». При моделировании работы вентилятора в мотогондоле в соста-

ве компоновки самолета часто используются граничные условия «активный диск» 

(ГУ «АД»), которые ставятся в некотором сечении ВЗ и в сечении внутри сопла 

(рисунок 3). Самым распространенным вариантом является следующий: в возду-

хозаборнике определен массовый расход, на выходах из контуров двигателя зада-

ны значения полной температуры, полного давления и параметры турбулентности 

и направление потока. Нередко используется вариант, в котором в сечении внутри 

ВЗ задано постоянное статическое давление, которое корректируется в соответ-

ствии с расходом в процессе расчета. Несмотря на упрощения, подход до сих пор 

не потерял своего значения в силу отражения основных эффектов. Поскольку 

упрощения влияют на точность воспроизведения поля течения в ВЗ, главным 

направлением совершенствования подхода является указанный критерий [10, 11]. 

 

Рисунок 3 – Поверхности для постановки граничных условий 

По результатам обзора главы 1 сделан основной вывод: возможности эф-

фективного использования граничных условий «активный диск» для моделиро-

вания аэродинамической интерференции сохраняются. Метод достаточно прост 

и устойчив, дает возможность регулирования массового расхода. Совершен-

ствование метода в направлении учета профилей переменных перед вентилято-

ром (в первую очередь, осевой компоненты скорости) имеет потенциал для бо-

лее точного воспроизведения работы вентилятора в мотогондоле. 

В главе 2 описаны результаты расчетного исследования характеристик 

трансзвукового модельного одноступенчатого осевого компрессора в контексте 

тестового эксперимента, а также результаты исследования характеристик сту-

пени и ротора данного компрессора в мотогондоле.  
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В параграфе 2.1 рассмотрено моделирование характеристик трансзвуко-

вого одноступенчатого осевого компрессора в контексте тестового эксперимен-

та. В качестве тестового случая использованы данные для модели ступени осе-

вого компрессора двигателя JT8D [12]. Характеристики модели вентиляторной 

ступени JT8D в масштабе 0,4066 исследовались в диапазоне от 40% до 100% 

расчетной частоты вращения. Модельная ступень stage 65 состоит из входного 

направляющего аппарата (ВНА, 23 лопатки), ротора (34 лопатки), перепускного 

статора (83 лопатки) и подпорного статора (56 лопаток). Помимо интегральных 

измерений, были проведены локальные измерения параметров потока. Степень 

повышения полного давления ротором на расчетном режиме составила в
 =1,7. 

Расчеты выполнены с использованием модели турбулентности SST. Расчетная 

область и граничные условия представлены на рисунке 4а (1  вход ступени, 2 

 втулка ВНА, 3  статор, 4  интерфейс статор-ротор, 5  ротор, 6  втулка ро-

тора, 7  выход ступени, 8  корпус ротора, 9  радиальный зазор, 10  корпус 

ВНА). На рисунке 4б представлены расчетные (кривые) и экспериментальные 

(точки) зависимости степени повышения полного давления в
  от массового 

расхода воздуха Gв при различных значениях частоты вращения ротора. На ри-

сунке 4в представлены зависимости в
 , степени подогрева в

  и адиабатическо-

го КПД ад.в от Gв при частоте вращения N = 0,9nрасч (1  В, 2  В, 3  ад.в). Ре-

зультаты валидации показали, что расчетная методика может применяться для 

данной и аналогичных задач. 

 
а)      б)     в) 

Рисунок 4 – Расчетная область (а) и характеристики ступени (б, в) 
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В параграфе 2.2 рассмотрены характеристики модели ступени двигателя 

JT8D в мотогондоле при частоте вращения ротора, составляющей 70%, 80% и 

90 % расчетного значения Nрасч. Результаты расчетов использованы для разра-

ботки ГУ «АД» при моделировании потока в ВЗ и служат для оценки качества 

ГУ. Расчетная область и граничные условия представлены на рисунке 5 (1 – 

выход, 2 – вход, 3 – сопло, 4 – выход ступени, 5 – выход ВЗ). Для режима 70% 

Nрасч характеристики ступени в мотогондоле показаны на рисунке 6. Данные со-

ответствуют: модели ротора (–·–·), модели ступени компрессора ( – –) в мото-

гондоле, расчетные (––) и экспериментальные (точки) модели ступени компрес-

сора без ВЗ (1  В, 2  В, 3  ад.в). Безразмерные профили осевой компоненты 

скорости перед ВНА для режимов N = 0,7Nрасч (–·–·), 0,8Nрасч (––), 0,9Nрасч ( – –) пока-

заны на рисунке 7. Профили осевой скорости Va достаточно однородны вблизи 

ВНА, который формирует профиль тангенциальной составляющей скорости V. 

Форма V и Va для различных режимов достаточно универсальна. 

          

Рисунок 5 – Расчетная мо-

дель ступени компрессора в 

мотогондоле 

Рисунок 6 –

Характеристики ступени 

при N = 0,7Nрасч 

Рисунок 7 – Профи-

ли безразмерной Va 

перед ВНА 

В параграфе 2.3 рассмотрены характеристики ротора в мотогондоле при 

отсутствии ВНА. Для оценки влияния положения ротора в ВЗ на структуру по-

тока рассматривались варианты с исходным положением ротора (рисунок 8б) и 

положением ротора после перемещения вперед (рисунок 8в)). Секции, в кото-

рых проводилось сравнение, показаны на рисунке 9. 
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Рисунок 8 – Расчетная модель ротора в мотогондоле: 1 

 выход; 2  вход; 3  сопло; 4  выход ступени; 5  

выход ВЗ 

Рисунок 9 – Харак-

терные секции 

Расчеты проведены на режиме N = 0,7Nрасч. Интегральные характеристики 

представлены выше на рисунке 6. Результаты сравнения основных параметров 

перед ротором для двух вариантов положения ротора в ВЗ представлены на ри-

сунке 10. Параметры усреднены по окружной координате и представлены в виде 

распределений по безразмерной радиальной координате в данном сечении. Для 

задачи с осевой периодичностью положение ротора в длинном ВЗ слабо влияет 

на картину течения вблизи него. Окружная составляющая скорости перед рото-

ром незначительна и быстро затухает вверх по потоку. Радиальная составляю-

щая скорости дает заметный вклад в суммарную скорость в сужающемся кана-

ле перед ротором. Это говорит о том, что при моделировании, в котором ис-

пользуется информация о поле скорости перед вентилятором, нужно следить за 

всеми компонентами скорости на поверхности граничного условия. Для изуче-

ния вопроса о граничном условии, заменяющем работу вентилятора в ВЗ, рас-

смотрены распределения параметров потока в секции 2 (рисунок 9) на режимах 

(N=0,5Nрасч; 0,55Nрасч; 0,60Nрасч). Результаты представлены на рисунке 11. 

 

а)  б)  в)  г)  д) 

Рисунок 10  –  Профили параметров потока в секции 3 перед ротором для первой (–

–) и второй (– –) моделей на режиме N=0,7Nрасч 

а) б) в) 
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а)  б)  в)  г) 

Рисунок 11  –  Профили параметров потока в секции 2 на режимах: 

 (––) –  N=0,5Nрасч , (–·–·) – N=0,55Nрасч , ( – –) – N=0,6Nрасч  

Безразмерные профили осевой и радиальной компонент скорости и ста-

тической температуры слабо зависят от режима работы двигателя. Для профи-

лей статического давления и окружной компоненты скорости имеется зависимость 

от режима, но при этом сохраняется возможность описывать распределения 

единым образом с помощью простых математических функций: 
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    (2.2) 

Здесь C1, C2 — постоянные, n и N — коэффициенты степени профиля скорости. 

Для рассматриваемого случая: C1=C2=1,085; n=11; N=9; maxVar =0,53. Коэффици-

енты аппроксимаций (2.1) приведены в таблице 1. Аппроксимации вида (2.1) 

можно использовать для различных вентиляторов с предварительным подбором 

коэффициентов на основе имеющейся информации. Коэффициенты (2.1) и (2.2) 

в общем случае зависят от конфигурации и режима течения, это в меньшей сте-

пени относится к профилям осевой и радиальной компонент скорости. 
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Таблица 1 – Коэффициенты аппроксимаций (2.1) 

Режим 
0r  1r  A B 

N=0,5Nрасч 0,035 0,05 0,12 11 
N=0,55Nрасч 0,045 0,064 0,24 14 
N=0,6Nрасч 0,055 0,078 0,57 17 

По результатам главы 2 сделаны основные выводы. Результаты расчета сту-

пени во всем диапазоне согласуются с данными эксперимента (относительная по-

грешность в основном менее 1 %). Это подтверждает, что расчетная модель может 

использоваться для решения других задач в данной конфигурации. Без ВНА запас 

устойчивости ступени снижается. При отсутствии внешних возмущений поло-

жение ротора слабо влияет на характеристики потока в длинном ВЗ. Безразмер-

ные профили ряда переменных (осевой и радиальной компонент скорости и 

статической температуры) перед ротором практически не зависят от режима, что 

позволяет использовать для этих переменных универсальные аппроксимации. 

Заметный эффект закрутки потока ротором вверх по течению распространяется 

на расстояние в пределах половины хорды лопасти. 

В главе 3 описаны результаты расчетного исследования с использовани-

ем различных вариантов граничного условия «активный диск» применительно 

к моделированию вентилятора в воздухозаборнике ТРДД при условиях осевой 

периодичности. Приведена классификация вариантов граничного условия. 

Представлены результаты применения и рекомендации по применению расчет-

ной методики к моделированию неоднородного потока в воздухозаборнике при 

условиях бокового ветра в сопоставлении с условиями эксперимента. 

В параграфе 3.1 проведено расчетное исследование полей течения в ВЗ 

при наличии осевой периодичности. В первом случае поверхность за ВНА вы-

брана для постановки ГУ «АД» для минимизации его воздействия на парамет-

ры потока в ВЗ (рисунок 12а,б). Для анализа выбраны четыре сечения: 1 и 2  в 

ВЗ; 3  перед ВНА; 4 – за ВНА. Распределения параметров потока в сечении ГУ 

на режиме работы двигателя N = 0,7Nрасч приведены на рисунке 13а-д (а –  М; б – 

; в – p ; г – ;T  д – 0p ). Во втором случае были выполнены более подробные рас-
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четы с ГУ АД-P на режимах N = 0,7Nрасч, 0,8Nрасч и 0,9Nрасч. Рассматривались ва-

рианты с постановкой ГУ за ВНА и на выходе ВЗ (сечение 2 на рисунке 12). Ре-

зультаты расчетов показали, что ГУ при обоих расположениях воспроизводит 

поток в ВЗ практически так же, как и компрессор в мотогондоле. 

   
а)      б) 

Рисунок 12 – Мотогондола с ВНА и компрессором (а) и с ВНА и ГУ «АД» (б) 

 

а)  б)  в)  г)  д) 

Рисунок 13 – Профили параметров потока в сечении ГУ при N = 0,7Nрасч : 

NR – (––) ,  АД-P  –  (––▲), АД-V – (–·–·), АД-G – (– –) 

Рассмотрены варианты граничного условия «активный диск» в рамках 

расчетной области, включающей ¼ часть области (рисунок 14а,б). Размер рас-

четной области (ДШВ) (40DМ + 80DМ)30DМ30DМ, где DМ – диаметр по-

верхности на выходе ВЗ. Использована блочно-структурированная расчетная 

сетка с разрешением области ВЗ, количество узлов 6 млн. На рисунке 14 а, б: 1 

– вход; 2, 3 – симметрия; 4 – выход; 5,  6 – открытые; 7 – мотогондола; 8 – кок; 

9 – выход ВЗ; 10 – сопло. ГУ «АД» ставится в сечении выхода ВЗ вместо рото-

ра, для анализа выбраны пять сечений (рисунок 14 в, г). Анализ результатов 

(рисунок 15а-е, а –  М; б – ; в – p ; г – ;T  д – 0p ; е – 0T ) показывает, что варианты 

АД-V и АД-P хорошо воспроизводят поле течения в ВЗ. С точки зрения управле-

ния массовым расходом модель с ГУ АД-V имеет преимущество, также как и по 

затратам компьютерного времени. 

4 3 2 1 

ГУ 
1 2 3 4 
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 а)   б)     в)   г) 

Рисунок 14 – Расчетная модель с ГУ «АД» (а, б), и  секции для сравнения моде-

лей ротора в мотогондоле (в) и ГУ «АД» (г) 

 
а)   б)   в)   г)   д)  е) 

Рисунок 15 – Профили параметров потока в сечении 5 на режиме N=0,5Nрасч : 

NR (––), АД-P  (––), АД-V (–·–·), АД-G (– –) 

Кратко рассмотрен вопрос о моделировании распространения осевой за-

крутки вверх по потоку в области перед вентилятором. Показано, что все вари-

анты ГУ «АД» не воспроизводят закрутку потока перед вентилятором. Причина 

этого – граничное условие выхода не использует информацию о касательных 

компонентах скорости. Рассмотрен вариант с использованием подобласти с ис-

точниками – к расчетной области добавлен небольшой объем, примыкающий к 

выходу ВЗ, в данной подобласти задавался источник импульса, построенный на 

разнице между текущим и целевым значениями тангенциальной компоненты 

скорости. Показано, что заданный профиль тангенциальной компоненты скоро-

сти воспроизводится в подобласти источников и ниже по потоку, но эффект не 

распространяется вверх по потоку. Объяснение достаточно простое – за счет 

напряжений трения эффект закрутки не распространяется вверх по потоку, в 

соответствии с характеристическими свойствами уравнений газовой динамики. 

В параграфе 3.2 рассмотрено применение граничных условий «активный 

диск» к расчету неоднородного потока в ВЗ при наличии бокового ветра и под 

1 2 
3 4 5 

ГУ 

1 2 3 
4 5 0 
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углом атаки. Сравниваются решения, полученные с помощью граничных усло-

вий АД-G и АД-V с привлечением данных эксперимента [13]. 

Для расчетов использовалась половина расчетной области с учетом 

свойств симметрии. Использовалась расчетная сетка, описанная выше, полу-

ченная копированием. Количество узлов расчетной сетки составило 12 млн. 

Граничные условия на внешних границах при наличии бокового ветра ставятся 

с учетом положения границы к направлению потока (рисунок 16). Для навет-

ренных границ фиксируются полные давление p0 и температура T0, направление 

вектора скорости, а также параметры турбулентности. Для подветренных гра-

ниц фиксируется статическое давление с экстраполяцией направления потока. 

Обтекание мотогондолы с боковым ветром Vw=10,2 м/с (20 узлов) рас-

смотрено с использованием граничного условия АД-G на режиме N=Nрасч. На ри-

сунке 18а представлено сравнение расчетных изолиний коэффициента восстанов-

ления полного давления в ВЗ с экспериментом. Граница зоны больших потерь 

(ВЗ<0,94) воспроизводится, зона умеренных потерь (0,94<ВЗ<0,98) расчетом вос-

производится недостаточно точно. Это объясняется неучетом ряда конфигурацион-

ных факторов (ВНА и модельного фюзеляжа) и ограниченными возможностями 

условия АД-G. Решения, которое могут быть получены при «идеальных» про-

филях, дают ценную информацию о границах существования безотрывного ре-

жима течения (рисунок 17б). Благодаря полученному с помощью условия АД-V 

решению, видны возможности стабилизации потока в ВЗ вентилятором. 

 

а)      б)     в) 

Рисунок 16 – Расчетная модель с ГУ «АД» при наличии внешнего потока: 1 – 

вход; 2,4,5 – открытые; 3 – выход; 6 – симметрия; 7 – мотогондола; 8 – кок; 9 – 

выход ВЗ; 10 – сопло;  11 – сетка на входной части вентилятора 
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а)      б) 

Рисунок 17 – Сравнение контуров коэффициента восстановления полного давле-

ния в ВЗ: а  расчет с АД-G (вверху) и эксперимент (внизу); б – расчет с АД-G 

(вверху) и расчет с АД-V (внизу); 1-10 – ВЗ = 0,995; 0,990; 0,980; 0,960; 0,940; 

0,920; 0,900; 0,880; 0,840; 0,800 

Для изучения возможностей ГУ АД-G и АД-V проведен расчет в условиях 

набегающего потока под углом атаки (V=91,8 м/с, =17,5o) на режиме работы дви-

гателя N=Nрасч. На рисунке 18 представлено сравнение расчетных изолиний коэффи-

циента восстановления полного давления в ВЗ с экспериментом. Граница зоны 

больших потерь (ВЗ<0,98) также воспроизводится, зона умеренных потерь 

(0,98<ВЗ) воспроизводится недостаточно точно. Это объясняется причинами, опи-

санными выше. 

 
а)   б)) 

Рисунок 18 – Сравнение контуров коэффициента восстановления полного давле-

ния в ВЗ: а  расчет с АД-G (слева) и эксперимент (справа); б – расчет с АД-G 

(слева) и расчет с АД-V (справа); 

Рассмотрено применение граничного условия АД-V на режиме понижен-

ного расхода N=0,6Nрасч при значениях бокового ветра Vw=5,6 и 10,2 м/с (10 и 20 
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узлов). Для методических целей проводились расчеты с использованием гра-

ничных условий АД-G и АД-V от одного начального состояния. При небольшой 

скорости бокового ветра (Vw=5,62 м/с) оба варианта ГУ «АД» дают почти оди-

наковый результат, при значительной скорости (Vw=10,2 м/с) модель с АД-V 

дает ожидаемо меньшую зону потерь полного давления, чем модель с АД-G. 

По результатам главы 3 сделаны основные выводы. Рассмотренные вариан-

ты ГУ «АД» дают воспроизведение интегральных характеристик потока в ВЗ. Для 

воспроизведения поля течения в ВЗ наилучшими вариантами являются АД-P и 

АД-V. С точки зрения управления массовым расходом, универсальности и сходи-

мости предпочтителен вариант АД-V. Вариант АД-G полезен для ситуаций, когда 

информация о распределениях переменных отсутствует, чтобы получить базовое 

решение для «пустой» мотогондолы, которое может служить отправной точкой 

для анализа. Граничные условия «активный диск» не воспроизводят закрутку пото-

ка перед вентилятором в стационарной постановке – эффект, проявляющийся в ко-

ротких воздухозаборниках. Для воспроизведения данного эффекта необходимы мо-

дели, которые используют окружную неравномерность потока, связанную с вра-

щающимися лопастями. 

В главе 4 описаны результаты расчетного исследования с применением 

граничных условий «активный диск» для определения вклада силовой установ-

ки в изменение аэродинамических характеристик компоновки. Использованы 

два подхода к разделению сил на внешние (аэродинамические характеристики) 

и внутренние (тяга).  

В параграфе 4.1 описана валидация расчетной методики для компоновки 

крыло/фюзеляж/гондола/пилон DLR-F6 [14, 15]. Тестовый случай DLR-F6 яв-

ляется общедоступным, имеет подробные экспериментальные данные (рисунок 

19). Модель имеет проточную мотогондолу, это позволяет проводить прямой рас-

чет и расчет с использованием ГУ «АД», в том числе с работающей силовой уста-

новкой. Средняя аэродинамическая хорда (САХ) крыла Cref = 0,141 м, полуразмах 

крыла b/2 = 0,586 м. Используются многоблочные структурированные расчет-

ные сетки, пристенная область в которых создана с учетом попадания первой 
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ячейки в ламинарный подслой (y+ ~ 1). Мощность вариантов расчетных сеток 

для полумодели составила от 20 до 23 млн. узлов. Расчетная область с основ-

ными граничными условиями для двух вариантов ГУ представлена на рисунке 

20.  

  
а)     б) 

Рисунок 19 – Модель DLR-F6 для эксперимента (а), геометрическая модель (б) 

 
а)     б)    в) 

Рисунок 20 – Расчетная область (а); с протоком (б), с ГУ «АД» (в); 

1 – вход; 2 – симметрия; 3,5,6 – открытые; 4 – выход; 7 – пилон; 8 – фюзеляж; 

9 – крыло; 10 – мотогондола; 11 – сопло; 11 – выход ВЗ 

В целях валидации рассмотрен режим обтекания для условий аэродина-

мического эксперимента: число Маха MH=0,75, статическое давление 

p=129 722 Па, статическая температура T=300К, число Re=3106, угол атаки 

=0о и 1о. Режим работы двигателя: T08=2,053T02, P08=1,17P02 [16]. 

На рисунке 22 представлены зависимость коэффициента подъемной силы 

Cyа от угла атаки  и поляра Cyа(Cxа) для различных вариантов (результаты по-

лучены с использованием разделения по передней кромке). Из рисунка 21 вид-

но, что расчеты дают интегральные характеристики, хорошо согласующиеся с 

данными эксперимента. Варианты АД-V и АД-G (с нулевой тягой) удовлетво-

рительно воспроизводят обтекание мотогондолы с протоком. Распределения 
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коэффициента давления Cp в сечениях крыла показаны на рисунке 22. На ри-

сунке 23 показаны поля коэффициента давления Cp на поверхностях. При рас-

сматриваемых условиях работа двигателя оказывает местное влияние на обте-

кание крыла и мотогондолы, влияние гипотетического двигателя при Re=3106 

может быть оценено как положительное. 

  

а)      б) 

Рисунок 21 – Зависимости Cyа() (а) и Cyа(Cxа) (б). Данные эксперимента: (- - ) –  

планер без мотогондолы; (—) – планер с мотогондолой. При =0о: () – с про-

током  (■) – АД-V (без тяги); (■) – АД-V (с тягой); () – АД-G (без тяги). При 

=1о: () – с протоком; ()  – АД-V (без тяги); () – АД-V (с тягой). 

 

   
а) =0,15  б) =0,331  в) =0,411  г) =0,847 

Рисунок 22 – Распределения Cp в сечениях крыла при =1о: (- . - ) –  с протоком; 

(—) – АД-V (без тяги) ; (---) – АД-V (с тягой); () ― данные эксперимента. 

В таблице 2 приведены значения коэффициентов подъемной силы Cyа и 

лобового сопротивления Cxа модели DLR-F6 для различных вариантов, также 

аэродинамическое качество и расход в расчете на полноразмерную компоновку 

(описана ниже). В числителе дроби указаны характеристики при разделении 

внешней и внутренней поверхностей мотогондолы по линии торможения, а в 
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знаменателе  – по геометрическому критерию. Способ разделения внешней и 

внутренней поверхностей мотогондолы существенно влияет на суммарный ко-

эффициент силы сопротивления компоновки. 

 

 
а)  б)  в)   г) 

Рисунок 23 – Поле коэффициента давления Cp на планере для вариантов с про-

током (а), АД-V (без тяги) (б),  АД-G (в), АД-V (с тягой) (г) 

Таблица 2 – Основные характеристики DLR-F6 под углом атаки =0о (Re=3106) 

Параметр С протоком АД-V 
(с нулевой тягой) 

АД-G 
(с нулевой тягой) 

АД-V 
(с тягой) 

Cyа 0,387 
0,387 

0,381 
0,381 

0,381 
0,381 

0,399 
0,399 

Cxа 0,0278 
0,0304 

0,0277 
0,0307 

0,0282 
0,0310 

0,0269 
0,0298 

Kа 13,92 
12,73 

13,75 
12,41 

13,51 
12,29 

14,83 
13,39 

G, кг/с 381 378 380 332 

 

В параграфе 4.2 описаны результаты расчетного исследования влияния ра-

боты двигателя на аэродинамические характеристики модели DLR-F6 в натур-

ном  масштабе 50:1 при полете на высоте 11 км [17]. Расчеты проведены при чис-

ле Маха полета MH =0,75 и угле атаки =0о. В соответствии с данным режимом 

число Рейнольдса Re=4107.  

Расчеты проведены для режима полета на высоте H=11 км, при числе Ма-

ха полета MH =0,75 и угле атаки =0о. В соответствии с данным режимом число 

Рейнольдса Re=4107. Для понимания вклада силовой установки рассмотрены 

варианты с проточной мотогондолой и с работающим двигателем, таблицы 3 и 
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4. Из таблиц 3 и 4 видны несколько характерных тенденций. Коэффициент 

подъемной силы Cyа возрастает при переходе к натурным числам Рейнольдса на 

15-17% за счет крыла и фюзеляжа, примерно на столько же падает значение ко-

эффициента силы сопротивления Cxа. Расходные характеристики при этом 

практически не меняются. Работа двигателя дает дополнительный прирост 3-

5% к значению Cyа за счет крыла и примерно такое же снижение к значению Cxа 

за счет мотогондолы. Способ разделения сил на внешние и внутренние значи-

тельно влияет на значения коэффициента Cxа за счет вклада мотогондолы.  

Поля числа Маха и коэффициента давления Cp в канале ВЗ показывают 

(рисунок 24), что работа двигателя уменьшает зону отрыва на губе ВЗ. 

Таблица 3 – Влияние числа Рейнольдса на АДХ DLR-F6 при =0о (разделение 

по линии растекания) 

Параметр Вариант Планер Крыло Фюзеляж Пилон МГ 

Cyа Re=40x106 
    Re=3x106 

С протоком 
0,448 
0,387 

0,392 
0,339 

0,062 
0,055 

0,001 
0,001 

-0,007 
-0,008 

АД-V (P=0) 
0,447 
0,381 

0,391 
0,335 

0,062 
0,053 

0,001 
0,001 

-0,007 
-0,008 

АД-V (P>0) 
0,462 
0,399 

0,404 
0,350 

0,065 
0,056 

0,001 
0,001 

-0,007 
-0,008 

Cxа Re=40x106 
    Re=3x106 

С протоком 
0,0246 
0,0278 

0,0150 
0,0153 

0,0066 
0,0086 

0,0001 
0,0001 

0,0029 
0,0038 

АД-V (P=0) 
0,0238 
0,0277 

0,0144 
0,0146 

0,0064 
0,0086 

0,0001 
0,0001 

0,0029 
0,0038 

АД-V (P>0) 
0,0226 
0,0269 

0,0151 
0,0160 

0,0065 
0,0089 

0,0001 
0,0000 

0,0009 
0,0020 

Таблица 4 – Влияние числа Рейнольдса на АДХ DLR-F6 при =0о (геометриче-

ское разделение) 

Параметр Вариант Планер Крыло Фюзеляж Пилон МГ 

Cyа Re=40x106 
    Re=3x106 

С протоком 
0,448 
0,387 

0,392 
0,339 

0,062 
0,055 

0,001 
0,001 

-0,007 
-0,008 

АД-V (P=0) 
0,447 
0,381 

0,391 
0,335 

0,062 
0,053 

0,001 
0,001 

-0,007 
-0,008 

АД-V (P>0) 
0,463 
0,399 

0,404 
0,350 

0,065 
0,056 

0,001 
0,001 

-0,007 
-0,008 

Cxа Re=40x106 
    Re=3x106 

С протоком 
0,0272 
0,0304 

0,0150 
0,0153 

0,0066 
0,0086 

0,0001 
0,0001 

0,0055 
0,0064 

АД-V (P=0) 
0,0265 
0,0307 

0,0144 
0,0152 

0,0064 
0,0086 

0,0001 
0,0001 

0,0056 
0,0068 

АД-V (P>0) 
0,0257 
0,0298 

0,0151 
0,0160 

0,0065 
0,0089 

0,0001 
0,0000 

0,0040 
0,0049 
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а)    б)    в)  

Рисунок 24 – Поле коэффициента давления Cp (наверху) и числа Маха (внизу) в 

сечении =0,347  при MH=0,75; Re=4107; =0о для вариантов с протоком (а), 

АД-V (нулевая тяга) (б) и АД-V (с тягой) (в) 

По результатам главы 4 сделаны основные выводы. При малых углах атаки 

(= 0о…1о) работа двигателя оказывает местное влияние на обтекание крыла и 

мотогондолы DLR-F6. Коэффициент подъемной силы Cyа возрастает при пере-

ходе к натурным числам Рейнольдса на 15-17% за счет крыла и фюзеляжа, при-

мерно на столько же падает значение коэффициента силы сопротивления Cxа. 

Расходные характеристики при этом практически не меняются. Работа двигате-

ля дает дополнительный прирост 3-5% к значению Cyа за счет крыла и пример-

но такое же снижение к значению Cxа за счет мотогондолы. Способ разделения 

сил на внешние и внутренние значительно влияет на значения коэффициента 

силы сопротивления Cxа за счет вклада мотогондолы. Тяга при переходе от мо-

дельных к натурным числам Рейнольдса меняется слабо. 

Описанные особенности показывают значимость согласования установки 

мотогондолы с учетом аэродинамической интерференции работающего двига-

теля с корневой частью крыла. 
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В заключении представлены основные выводы диссертационной работы. 

Результаты расчета ступени двигателя JT8D во всем диапазоне работы согла-

суются с данными эксперимента (относительная погрешность в основном не пре-

вышает 1 %). Это подтверждает, что расчетная модель может использоваться для 

решения других задач в данной конфигурации. 

Рассмотренные варианты граничного условия «активный диск» дают хоро-

шее воспроизведение интегральных характеристик потока в ВЗ. С точки зрения 

воспроизведения поля течения в ВЗ наилучшими вариантами являются АД-P и АД-

V. С точки зрения управления массовым расходом, универсальности и сходимости 

предпочтителен вариант АД-V. Вариант АД-G полезен для ситуаций, когда инфор-

мация о распределениях переменных отсутствует, чтобы получить базовое решение 

для «пустой» мотогондолы, которое может служить отправной точкой для анализа. 

Для сильновозмущенного потока в ВЗ показана возможность оценки устранения 

отрыва вентилятором и тем самым оценки границы расчетных режимов системы 

«вентилятор+воздухозаборник». 

Рекомендуется взаимодополняющее применение рассмотренных вариантов 

граничного условия «активный диск» для решения задач аэродинамической интер-

ференции. 

При малых углах атаки (= 0о…1о) работа двигателя оказывает местное вли-

яние на обтекание крыла и мотогондолы DLR-F6. Коэффициент подъемной силы 

Cyа возрастает при переходе к натурным числам Рейнольдса на 15-17% за счет кры-

ла и фюзеляжа, примерно на столько же падает значение коэффициента силы со-

противления Cxа. Работа двигателя дает дополнительный прирост 3-5% к значению 

Cyа за счет крыла и примерно такое же снижение к значению Cxа за счет мотогондо-

лы. Способ разделения сил на внешние и внутренние значительно влияет на значе-

ния коэффициента силы сопротивления Cxа за счет вклада мотогондолы. Тяга при 

переходе от модельных к натурным числам Рейнольдса меняется слабо. 

Описанные особенности показывают значимость согласования установки мо-

тогондолы с учетом аэродинамической интерференции работающего двигателя с 

корневой частью крыла. 
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