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0716288-f 
ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ 

Актуальность темы. Разработка и дальнейшее совершенствование числен­

ных методов расчета аэродинамических характеристик крыльев самолетов 

сложной формы в плане с переменными по размаху геометрическими пара­
метрами профилей (толщины , кривизны, угла крутки др . ) и различными видами 

механизации являются актуальными задачами в области вычислительной аэро­

динамкхи . Применение вычислиrельных методов при проектирован:ин крьша 
самолета позволяет проводить параметрические исследования, ВЬUП!ЛЯТЬ в.rшя­

ние формы крыла в ма.не, аэродинамической и геометрической крутки на 

аэродинамические характеристнки несущих поверхностей. Рост стоимости экс­

периментальных исследований и снижение стоимости выполнения расчетов 

создают благоприятные условия для внедрения численных методов как основ­

ного средства аэродинамического проектирования . В пракrике проектирования 

самолетов на.шли широкое применение панельные методы . В зтих методах 

интегральное уравнение метода особенностей заменяется системой линейных 

алгебраических уравнений . Недостатком панельных методов ЯВJIЯется необхо­

димость решения систем линейных уравнений очень высокого порядка . Поэ­

тому поиск пуrей снижения порядка системы является весьма акrуальным . 

Целью диссерташюнной работы является создание усовершенствоваююго 

численного метода расчета аэродинамических характеристик произвольного 

крыла конечного размаха с механизацией и многоэлеменnюго профиля, а также 

разработка программных средств как средство аэродинамического проектиро­

вания крыла. 

Теоретическое значение и научная новизна работы закпючается в сле­

дующем : 

- Используя метод особенностей для математического моделирования обтека­

ния произвольного крh!Ла с механизацией, из граничных условий получена 

система интегральных уравнений оrnосителъно потенциала скорости . 

Разработаны численные способы решения полученных уравнений на основе 

проекционных методов (моментов и к01шокации). При этом потенциал ско­

росm аrmроксимируется с помощью базисяых функций, удовлетворяющих 

постулаrу Жуковского - Чапль1гина. Ядра уравнений вычисляются численно 

пуrем сведения их к сумме телесных углов. 

- Применяя метод особенностей, построена гидродинамическая модель обте­

кания мноrоэлементтюго профиля . Уравнения относительно поте~щиала ско­

рости решены методом моментов. 

- Разработаны и доведены до практического применения программные сред­

ства для расчета распределенных и суммарных аэродинамических характери­

С'IИК произвольного крыла с механизацией. 

Meтomusa исследований. Матемаmческое моделирование обтеканw~ кры­

ла конечного размаха и профИЛJ1 крыла основаны на использовании теории 

потенциала . Расчет поля течеНИJI вокруг крыла сводится к решению внешней 



трехмерной краевой задачи Неймана дпя ураввеНИJ1 Лапласа . А расчет обтека­
ния профИЛJ1 крыла сводится к . pememпo плоской внешней краевой задачи 

Неймана дпя уравнеНШ1 Лаш~аса. Ииrеrральные уравнеНИJ1 011fосительно потен­

циала cкopocni, выражаюmие, rраничные условия решаются проекшюняыми 

методами. 

Обоснованность и достоверв0С1Ъ полученных результатов обеспечена 

применением теоретических положений матемапrческой физики и теории 

потенциала и подтверждается резулътатами cлeдyю.llUIX сравнений : 

- Распределение давления по профито с механизацией сравниваются с дан­

ными точных решений, полученных методом конформных отображений . 

- Результаты расчета обтекания крыла конечного размаха сравниваются с ре­

зультатами экспериментальных исследований в аэродинамической ч>Убе . 

Практическая значимость . Работа выполнена в рамках совмеС'Iliых НИР, 

произвОДКМhlХ КГТУ им . АН.Туполева с АНТК им . АН.Туполева (г . Москва) . 

Результаты этих работ используются в научно-технических разработках АНТК 

им . АН.Туполева. Разработанные в диссертации методы применялись в научно­

исследовательских работах КГГУ им. АН. Туполева по теме «Разработка науч­

НЪIХ основ и норма111Вно технической документации проепирования зкранопла­

нов». На основании полученных результатов написаны учебные пособия. 

Адробация работы . Основные резуm.ТЗ1Ъ1 диссертаwюЮtой работы докла­

дывались на семинарах кафедры аэрогидродинамики КГТУ, на итоговых 

научных конференциях КГТУ км . АН.Туполева, на научном семинаре СибНИА 
(Новосибирск, 1988 r.}, на научном семинаре кафедры аэродНнамики КуАИ 
(Самара, 1987 г .}, ва республиканской конференция «Использова.ние численных 

методов при решении прикладных задач аэромеханики» (Харьков, 1991 г.), 

на международной конференции «Экраноплан • 96>J (Казань , 1996 г . ) , 

на научном семинаре ЦАГИ (Жуковский, 1987 г.), на научном семинаре 

кафедры аэродинамихи ВВИА им . Н . Е . Жуковского. 

Пvбликации . По теме диссерrации опубликованы 10 статей и выпушено 
15 иаучно·теХНИ'lеских 01'Jетов и написано два учебных пособия . 

Cromypa и объем дИссертации. Диссертация состоит из введения, трех 
глав, закmочеНИJI и списка mrreparypы . Работа изложена на 149 СlJ>аницах, 

содержит 62 рисунка. Список .лиrераrуры иасЧИ'IНвает l 1 О наименований ос­
новной литера-rуры и З наименоВЗНИJ1 дополнительной литераrуры . 

СОДЕРЖАНИЕ ДИССЕРТАЦИИ 

Во введении изложен обзор mrreparypы, посвященной численным мето­

дам расчета обтекания профиля и кpwia конечного размаха потенциальным 

потоком несжимаемой жвдкости. Обоснована необходю.10С1Ъ разработки проек­

ционных методов Д11Я решения иитеIJJальНЫХ уравнений задачи расчета аэро­

динамических хара~сгеристик крыловОrо профиля и крыла конечного размаха 
в идеальной жидкосnt. 

2 JiAYЧ!JMI r.:;;,;;ш.:., п~;см 

11 м. Н . И. ЛvGачовскоrо 1 
иаш:сиоrо roc. уп~~еiс:ната 



В первой главе излагается математическая модель - метод особенностей 
дrur расчета обтекания крыла конечного размаха, а также математические мето­

ды решения уравнений (проекционкые методы) . 

Потенциал скорости определяется из решения уравнения Лаnласа 

ЛФ =О. (1) 
Уравнение(!) решается при собmоденпи следующих условий: 

1. На бесконечном удалении от крыла скорость потока имеет постояиное зна­
чение, равное скорости невозмущенного потока V 00 . 

2. На поверхнОС111 крыла должно 
удовлетвор~rrься условие не­

протекания жидкости через 

поверхность крыла (условие 

Неймана). 

3. При лереходе через поверх­

ность следа давление не ме-

няется. 

4. Едннствеffность решения за­

дачи обеспечивается соблю­

дением условия постулата Жу­

ковского - Чаплыгина для ско­

рости около задней кромки. 

Предлагается следующий 

способ представления геометрии Рис. 1 

крыла . Поверхность крыла по линиям изломов образующей разбивается на L 
отсеков (см. рис.1) . Поверхность отсека задается параметрически 

rs;,,(<P, l\f) = xSm(<P, 1\1 )i + Y.Sln (q>, l\f )j + zs,J<P, 1\1 )k, (2) 

где т - номер отсека, параметры q> и 1\1 принимают значение от -1 до 1. 
Поверхность следа за отсеком представляется в виде 

rEm(Л.,lj/)= XEm(Л.,IJl)i+ YEm(Л.,1j1)j+zEm(Л.,1V)k, (3) 

где Л. - парамеч>, величина которого меняется от О до оо. 

Потенциал скорости в области течения вокруг крыла будем искать в виде 

суммы потенциала невозмущенного потока и потенциала двойного слоя на по­

верхности крыла и следа. Граничное условие непротекания жидкости через 

поверхность крыла может быть выражено в виде системы интегральных уравне­

ний оnюсителъно предельных значений потенциала течения на внешней сторо­

не поверхности крыла 

L I 1 1 S 
Ф,(е,15)- L ~ f f Ф.,,,(<P.1V)к,,,,(e,l5.<1>,1V)a'Q>d1j1-

'":121t_н 

L 1 I {"' Е } -L-f f ФЕт(Л., 1\f)к,,,,(0,15,Л.,lj!)dЛ. d111 = /,(0,5); (1 =l, " "L), 
m:{ 21t -1 О 

(4) 

з 



где 

(5) 

(6) 

(7) 

Неизвестные функции Ф,,. ( QJ, ljl) представим в виде частичной суммы ряда 
Фурье по двум переменным 

(8) 
j=On=O 

где а,,.1"- неизвеСТНЪ/е коэффициенты, Pn{ljl)- полиномы Лежандра, в качестве 

базис.пых функций J.J]( QJ) взяты следующие выражения : 

Wa_1(QJ)=QJ--1 
sin[kir{<p+l)], W2*(QJ)=--1 

cos[kir(q>+I)], (9) 
kir kтт 

удоме'ПIОряющие rюстула1)' Жуковского - Чаruтыrина, 

iti-1)= W1 (1)= О, где Wj(q>)= dW1 (q>)jdq> . (10) 

Значение разрыва потенциала на следе равно 
!,,. К,,, 

Фt,,.(Л,ljl)= L z>mjn1/~.(\jl). ( 11) 

где Tj = Wj(l)-Wi-1). 
В методе моментов коэффициенты amin определяются из системы линей­

НЬIХ алгебраических уравнений, полученных нз условия ортогональности невяз­

ЮI к проекционной системе 

где 

4 

L ~К~ ( О S Е ) 2: L.. L: dukm1n + d,ikmjn + dиkт1п ат1п = ь,ik· 
m=I 1=011=0 

(m=l" .. ,L; i=O, .. "I,; k=О, .", к,), 

d,~kmJn =!llwAe)P"(o)И;(e)Qk(&)~d8 при / =m, 

О при !~т. 

s lf1f1 s ( )( () dштJп =-- J1т1п е, о И; e)Qk о ~d8, 
27t _,_, 
1 1 

1/;" 1 п (е,о)= f f к,-;,, (e,o,q>, ljl )Wj(q>)Pn (1V )dq>d\v, 
-1 - 1 

( 12) 

(13) 

(14) 

(15) 



-1 

"" 
k/:,,,(e,Б , w)= f к{;,,(е,Б, Л , w)dл, 

о 

1 1 

blik = f f ./i(0 , Б)И; (0)Q*(Б)d0dБ, 
-1-1 

Ии_ 1 (0)= sin [kтт(е+ 1)), Иu(0)= cos [kтт(0+1)] , 

Qk (Б)- полиномы Лежандра . 

(16) 

(17) 

(18) 

(19) 

(20) 

В методе коллокацки неизвеС11{Ые коэффициеJПЫ amjn находят из усло­
вия равенства невязки нуmо в (11 +tXK1 +1) точках каждого из L отсеков . Это 

условие приводит к системе линейных алгебраических уравнеRИЙ вида 
L 1 К 

:Ll:!:(dz~:,,,i" + d,~·;")n + dzt"iп}a,,,Jn = ь;l k, 
m=lj=On=O 

(21) 

(m=1, ... ,L; i=0, .. . ,11; k=0, ... , K1 ~ 
где 

do- -{wАе;;}Р"(ь;*) при 1 = т, 
llkm j n - О / 

при '/ т, 
(22) 

1 1 

di~mJn = -
2
1
7t J f Kz~ (е;; , Б;k ,q>, Ч1) W1(1p)P"(w )'*i>dЧJ. 

-1-1 

(23) 

Е• J fl - r. { • • }г . ( )Аш 
d /ik m)n =--

2 
Kz"\0/;,Б/k•ЧI ) рп \jl ,"f, 

7t - 1 

(24) 

к?:" (0;; , Б;k . Ч1 )= j к};" (е;; _, Б;k , Л, ljl )d А ' (25) 
о 

hz•il, = Ji(e;;,Б;k ), (26) 

е;; и Б;1 - параметры точек кOJUJOIW[ИИ . 

Следует О111епrrь, что из-за большого пmребного времени для вычисле­

ния матриц при использовании метода моментов для rтракrических расчетов 

более пригоден метод коллокаnии. 

Для вычисления интегралов вида 

s1" = Jf ~ (;)j ~ х:; jwi1p)P,,(w)'*i>dЧJ 
-1-1 s 1 

(27) 

поверхнОСТh крыла по JIИВИЯN ер= const и \jl = const разбивается на чen.rpex-

5 



уrольньrе элементы - панели. Интеграл (27) заменим суммой 
J к 

S1п = LLЛSjпik, 
i=l.l:=I 

где 

лs1." = I[ 'J' а:,(:.)(~':'~~ )wA•>"> f .(w)"'v (29) 

В пределах панели функции W1(q>) и P"(ljl) замеюоотся линейными функциями 

Wj (/;)= Wi<p; )+ [W;(<Pi+I )- urJ (<P; )]/;, (30) 

Р"{ТJ) = Р" (Чlk )+ (P"(ljl k+I )- Р" (1j1 k ))ТJ, 
где -1 ~ 1; ~ 1 и -1 ~ ТJ ~ 1 - независимые переменные для параметрического 

представления панели. 

Панель разбивается на субпанели. В пределах субпанели функции WJ(<p) 

и Р"(111) считаются ПОСТОЯННЫМИ величинами . 
Вынося постоянные величины за знак интеграла, выражеtutе (29) запишем 

в виде 

(31) 

где 

6 



PJJ =q 11 -rs{e,o), Р12 =q 12 -rs{0,o), 
Р21 = Ч21 -rs(e,o), Р22 =-ч22 -rs(0,o), 

Q11. Q12 , Q2 1,q22 - радиус-векторы угловых точек субпанели. 

(35) 

Формула (32) получена из положения сферической геометрии, по кото­
рому сумма углов сферического четырехугольника больше чем 27t на величину 
телесного угла, под которым виден этот сферический четырехугольник. 

Предлагаемый способ вычисление потеШ1Иала двойного слоя, размешен­
ного на субпанели, дает более точные результаты чем формула, исnользуемая 

в панельных методах. 

Вычисление интегралов вида 

Sn = J[f _j_(J_)/ дrr. х дrr. l"л]P"('11 )d\11 
-10<3nr 'z ал a'llГ 

(36) 

производится следующим образом. По ЛИНИЯN ljl = const поверхность следа 

разбивается на полубескоиечные полосы. В пределах полосы функция Рп заме­

няется линейной функцией. Полосы следа разбиваются на более узкие полосы. 

В пределах этих узких полос функции Рп прИНИJ\iаются постоя.нными . После 

вынесеНИJ1 зтой постоянной величины за знак интеграла, оставшуюся часть 

подыкrеrрального выражения интегрируем с помощью телесного угла сфери­

ческого треугольника, на который проецируется узкая полоса следа. 

Втооая глава посвящена расчету обrекавия профиля крыла без механиза-

ции и с механизацией потоком УУ2 

идеальной несжимаемой жидкос­

ти. Течение жидкОС'ЛI вокруг 

профиля .крыла моделируется пу­

тем наложения на потенциал на­

бегающего потока потеJЩИала 

двойных слоев, размещенных на 

конrуре профиля и иа линии 

следа за .крылом. Граничное ус­

ловие непротекания жидкости 

через котур профиля выра-

жается .s виде нкrегральных Рис. 3 

уравнений . В случае профиля с механизацией получаем систему интегральных 

уравнений вида 

1 L 
1 1 L rA l 

Фj(е)--L f Ф: (<p)кs,")e,<p)d<p--IлФ:~.., -кц. 1,,,(е.о)J= f,)e), 
7t m=l-1 1t т (37) 

(/ = l, .. "L), 
где 

(38) 

7 



(39) 

(40) 

(41) 

здесь 3 00 =а.- полярный уrол точки на бесконечносm, куда устреМJIЯется след . 

Пло11юсть двойного слои представим в виде суммы базисных функций 
/~ 

Ф1.,(1р)= l::OmjW/1p), (42) 
;=fJ 

где U';{q>) - пшmая система функций, удовлетворяющих постулаrу Жуков-

скоrо-Чаплыrина. Эnt функции вычисJlЯЮТСя по формулам 

Wu-i (1р) = q>- -1 sin [k it(q> + 1)), W2k (1р) = _ _!_cos [k it(q> + !)), (43) 
kit kit 

Величина разрыва потенциала скорости на следе будет равна 
1 

лФ;,, = l_amjTj , 
j:O 

где 7~ = wj(J)-wj(-1) . 

(44) 

Коэффициенты суммы (42) опредеruuотся методом моментов . Для этого 

подставим (42) и (44) в системе юrrеrральных уравнений (37) и потребуем, 
'П'Обы немзка была ортогональна первым N=(J,.,+ 1) элементам проекциошюй 
системы И;(0). В качестве таких фунхций возьмем обычную lриrонометрн­
ческую систему, приведенную к инrервалу (-1 , l] 

И0(0)=1, Ua_1(0)=sin[kit(0+1)), U2k(0)=cos{kit(0+1)). (45) 

Тогда получим систему линейных алгебраических уравнений 011:tосителъно 
коэффициентов ат 1 в виде 

где 

8 

L 1 

L:!(d7";1 +dfmi; +df,,,;1 )а,,,1 =Ь,, 
"' l=IJ 

(i=O"."I,,,; 1=0, ... L) , 

do ·· =!fw1(e)u;(e)a\3 при l=m, 
'''"} -1 

О при / *т, 

s 1 1 1 
d 1т11=-; J J Ksµ1,,,WAq>)U;(0)dq>at:I, 

-н 

d f,,,; 1= -; J дФ~"~.., -кц. 1 ,,, (е,о)] тр,(е)dе . 
- 1 

(46) 

(47) 

(48) 

(49) 



Метод момеtrrов дает значительное снижение порядка системы линейных 

а.лrебравчес.ких уравнений по .. сравнению с ланеJIЬНЬlМИ методами . При расчете 

профИЛJ1. без механизации порJ1Док систеыы не превышает 12, а в случае 
профИJIЯ с механизацвеА порядок систем.ы увеличивается пропорционально 

числу элемеюов составного профИЛJ1. Порядок системы уравнений в случае 

применения панельных методов достигает НЮ и более . 

В третьей главе даете.я анализ результатов расчета. 

Результаты расчета профИЛJ1 сравнивались с решениями, полученными 

ыетодом конформных преобразований. На рис. 4 и 5 даны результаты расчета 
методом момеtrrов в сравнении с точными данными 1 . 

Ркс.4. Сравнение результатов расчета 
методом момектов с ТОЧНЫN решением 

дJlJI профНЛJI С З8КрЫЛХОN 
(Оз = JOO; (l = оо) : 

--- - точное решение; 

+ - числеЮfое решение 

Ср 
-8 t--+--!--t--t--f--1~--t--t-+-+-+-

-7 
.Q ft-+--t--t--i--,г­

-5 Н-t--t--t--'t--,~~--t--+-+--+-
-4 -~· -!--г-t--t-~-+--+--+---+---!-~ 

-3 l-~+-+-.;.-+-+-

-2 Н-тi~R+:h;~ffit 
-1 1----!f-J--t~-+-+-~--+-~~J___,н->. 

о Н--+--->-;с--,~ 1 
1~d:::::t:::t::!::t:±:::~~~ld:::i:L! 
о 0,5 1,0 х 

Рис. 5. Сравнение результатов расчета 
методом моментов с точным решением 

для: профили с закрЫJ1Хом 
(l>э = 30°; а.= 0°): 

--- - точное решение; 

+ - численное решение 

На рис . 6 и 7 дано сравнение результатов расчета профиля с однозвенным 
ЗЗJСрЫЛJ<ОМ и предкрЬIЛКОМ и профИЛJI с двухзвенным ЗакрЫЛl<ОМ и предкрылком 

с данными, получеННШП! методом конформных преобразований2 . 

1 Williams В . R. Ап Exact Test Case for the Plane Potential Flow aЬout two Adjaceot Lifting 
Ailfoil /1 ARC Reports aod Memoranda. - 1973 . - No. З 717. 7Зр . 

2 Suddhoo А., Н&11 1. М. Test C.XS for tЬе Plane Potential Flow past Multi-FJemeot Airfoils /1 
Aeronautical Journal. - 1985. - Vol.89, - No. 890. - Р. 403-414. 
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-15 

-10 

-5 

о 
1 

\ 
1 "" 1 ' r--... ;--_ 

1--,__ J. 1 
t-- ...... 

-2,0 -1,0 о.о 1,0 2,0 х 

Рис. 6. ~езультаты расчета профИЛI с 
381q)blJJJCOM И С предхрЫJDrоМ а=20° : 

--- - точное решение, 

+ - чнслеЮJое решение 

Работоспособность численного 

Ср 

-4 

-3 

-2 

-1 

о 
: 

1 

· · ~ ~ 1 
~ [",, '\ 

...._ 

\ " '·• 

1 

1 

i 
1 1 \ 
1;-

-2,0 -1,0 о.о 1,0 2,0 3,0 х 

(Jct:>~ 

Рис. 7. Сравнение результатов расчета 
методом момскrов с ТОЧНЬIN ре\Jlением 
четырехэлеменnюrо для пp<>q1IOIJ1: 

--- - точное решение; 

+ - численное решение 

метода для расчета обтекания крЬIЛа 

конечного размаха проверJ1Лась пуrем сравнения результатов расчета с ТО'ЧИ.ЫМИ 

и экспериментальным.и данными. В качестве случав точного решения исполь­

зовано распределение давления дJIJI простого кольцевого .крЬIЛа, полученное 

О.П.Сидоровым3 • Схема кольцевого крЫJJа поЮ1ЗаНа на рис . 8. Сравнение точ­
НЬIХ и расчС'IНых данных по кольцевому JСРЬIЛУ дано на рис . 9. 

-1 

~ -1-- · - ·-· .__ 

10 

Рнс .8 . Схе111а холъцевоrо ирwла. 

16-~~~~~-'-~~~~~--А 

о 0,5 
-;-

Рис. 9. Распределеиие JU1ВЛеНИJ1 по 
кольцевому крылу 

--- - численное решение; 

точное решение : 

0 - B6eШJUUI П0верх80С1Ъ, 
.IJ - внуrренвu поверхность. 

1,0 

1 Сидоров О. П. Обтека.кне простейшего кольцевого крыла// Тр. КАИ. - 1955. - Т. XXIX. -
С. 9-24. 



Распределение дааления ДЛJ1 моделей № 52, No..58 и №59 получекw в 
аэродинамической трубе Т • 1 К лаборатории аэроnщродивВМIООI КАИ в соро­
ковых и пятидесяrых годах. На рис. 1 1-13 поаэано представлены суммаркwе и 
распределениые аэродинаМические характеристики прямоугоm.яоrо в мане 

q>ыла (модель№52), полученные в результате расчета и экспериwекrа в аэро­

динамической трубе. Углы атаки Д1U1 модели №52 даны с учетом поправок на 

границы потока. Схема крыла показана на рис. 10. 

-Nr>• t() <О 

1, 

М,50 

М.65 

Z=O.eo 
i=0,95 

Z=0,25 

Рис. 10. Схема модели №52 

х . 

0,0 10,0 20,0 30. 
ао-

Рис . 12 . Коэффициент нормальной СRЛЫ 
· дп. модели .N0-52: · 

расчет; О - эксперимент: 

1 1 

Z=0.9 

1 1 

~=0. 8 ......... 
1..1! 1 ~ 

2:=0.5 -_, 
1 L 

-1 

z=0 
~ 

о 

Рис. 11. Распределение дuлсиu на модели 
№52 при a=S,350": 

расчет; 

эксперимент: О - всрхвu поверхность; 
D - НЮ1а1U повер:t11ость . 

0,5 
z-

1,0 

Рис. ! З . Распредсвенке mэффициеtпа 
нормальной аэродинамической СИllЫ 
CCЧeIOUI MOДCJDI .№ 52 ПО размаху. 

---- расчет; 
эксперимент: 

х - а=-6°; о- ix=.3°; <>- а:=0°~ 
о- а=З0; flJ- а=-6°; &- а=9°; 
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На рис . 14 показана схема крыла с уrлом СiрСЛоввдностн х = 45 °. У дли· 
нение k= 3. Профиль крыла СР-2-12 Оmосиrелъная толщина профитtс = 0,12 . 

РаспределеННЪ1е и суммарные аэродинамичесКие харакгеристихи данного кры­
ла приведены на рис. 15-17 . 

S= о.з95r..2 ; 1..=З; ч=1 ; z=45°; ~.12; 
<О 

Рис . 14 . Схема модели .№ 58'. 

-О 5 
:10.0 о .о 

' i 
L___J 

10,0 20,0 ЗО,0 ," __ 
Рис. 16 . Коэффициеtп нормальной силы 

ДЛJ1 модели № 58 
---- - расчет; О - эксперимент: 

12 

Ср 

-1 с 

с -... 
- ' 

. 
~ 

~ 

1 

i.=0,gs 

-
Z.-0,65 н-

" .,. ~J± 
Z=o.25 ~н 

! 

" 
i.:0 

о u 
~ 

D 1 
: i 

1 
Рис. 15 . Распределение давлеЮ11r яа модели 

No..58 при a=S,438°: 
-расчет; 

эксперименг: О - вepIOWI поверхность; 
D - НЮ1ОW1 поверmость 

f 0,5"t--~0--""'--"1'----::: 
Су 

0,01 _J.O i ~-- v ~ 
~ i 
i 1 ; 

-0,5-------~--------·с 

0,0 - 0,5 1.0 
z-

Рис. 17 .Распределение коэффициента 
нормальной аэродинамической силы 

моде1П1 № 58 по размаху 
-расчет; 

эхсперимент: 

Х _ а.=--60: о- а=()О; <>- a=JO; 
о- а=60; (lJ- сх=90; -&- а.=\20 ; 

'l/f- а.=15°; 



Крыло с обраnюй стреловидносп.ю х = -45 ° показано на рис . 18. За ис­
кточением обратной стреловиднОСПt все геометрические параметры крыла 

идеlfПIЧНы параметрам крыла № 58. Аэродинамические характеристики этоm 
крыла даны на f нс . 19-21. 

S= О 395м · Л.=З· ri=1 · 
~"' , х=-45~; ~О. 12 ; ' 

() ' <'> 
() 

t ' Профипь СР-2- 1 2 

<!К~=======~:::...:· = .! 

Рис . 18. Схема модел:к № 59 
1.s ,---- --:-----т-----.------~ 

• 1 ! 1 ' 

i ! 1 1 i 
! 1 ! . 

1 о ·---~--~--
' : 1 ' 

t ! j i 
1 о 5 f----~---·--
Су 

' 1 . о ! 

О . О >--·- ----~---1----i 
i о . 1 1 

1 ' 
: i : J. : 

-О SL----'----.l_____ - -· --_; 
-10,0 0,0 10,0 20,0 30,0 

а•-

Рис. 20. Коэффицие~п нормальной 
силы для модели № 59. 

расчет; О - эксперимент 

. 1 1 1 Z=0,95 f--- d ' 1 i 1 1 
~ 

' Z=0.65 н+ 
1 1 

", : ' 
1 1 ~ 

• z=0.2S ~-+-
А 1 ' 
11 

-1 ~ 
. ~ 

~ 1 1 . 
1 z=0 + ' ·- : 

о J_j 
! 10.5 

' ' 1 1 
w 1 . 1 

н+ ' ; r-+ + 1 
._l..-L 1 ! 1 

Рис. 19. Распределение давления на модел:к 
№59 при а~5,493° 

расчет; 

эксперимент: 

О - верХВJU1 поверх:носn.; 
а - НИЖ1W1 поверхносn 

1 

i 
1 

1 
-О 5 ____ ___ L _________ _.1 

'о.о - 0,5 1,0 
z-

Рис . 21 . Распредсление коэфф1ЩИеtm1 
нормальной аэроДЮfамической силы 

модеJПt № 59 по размаху. 
расчет; 

эксперимент: 

х - с:х=-6°: о- сх==О0; 0- с:х=3°; 

о- сх=6°; 0- с:х=9°; ~- с:х=\2°; 
»- сх=15°; 
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На рис . 22 дана схема сложного в плане крыла. На ЛЮfИИ стыха централь­
ной части и консолей ЛИЮIИ, образующие поверхнОСТh крыла имеют излом . 

Поэтому в расчетной схеме такое крыло состо1П из б отсеков (вЮIЮчая 

законцовки крыла) . Сравнение результатов расчета с эксперимеиталъными дан­

ными для этого крыла представлено на рис. 23 . 

~иоо С-ио 4 

~ •+ Ь=14 3,б ; 'l'=·З, 52" : _ 
г- :;::: 

с..-ио 1 Сечение 5 

... ~·; • ' Ь=100, 5 ; '1'= -З , 98"; tz - - -:::;;;аа -
Сече~<ие 2 ' Сечемие 6 

"1cr:::r:и2" ; ,..1 Ь=79 , 8 ; q>=_. .23•; 

с..-иоЗ 

"р;188.7~ -е·, 

Рис. 22. Схема крыла Ша 

1 '1 1 ! 
1 1 -, -, 
1 1 

"' ; - ~ '" 1 Z=0,85 .\ '- +- "-1 1 :-.. 

i> ,.._. 
z=0.402 ._._._ 

~ 

" ер 
z=0.226 ~ . 

--,--..---

-1 ... ~ 
о ~ -L 1_1_ 

: R z=0 . 1зs ~Fг 
1 ' + о 

" ' 
~, 

1 1 

1 1 .l . . _ 

Рис.23. Распределение давления ка модели 
крыла Ша при сх=8° 

-расчет; 

эксперимекr: О - верхняя поверхность; 
С1 - КИЖЮIJI поверхность 

Графики зависимости коэффициента подъемной силы от угла атаки для 

крылъ~~ № 52, № 58 и № 59 показывают, что численный метод в рамках 
идеальной жидкости дает завышенные значения подъемной силы . Для крыльев 

№58 и №59 видна некоторая нелинейность экспериментальной зависимости 
подъемной силы от угла атаки. Это объясняется особенностью вихревой схемы 

крыльев большой стреловидиосm, когда над крылом в обласm передней кром­

ки образуется мощный вихрь. В численном методе такой вихрь не уч1ТТЫваетс.я . 

При этом характер расчетного распределения подъемной силы вдоль размаха 

соответствует характеру эксперименталъного распределеRИJI . 

Сравнение экспериментального и расчетного распределений давления 

по поверхности рассмотренных крыльев показывает их хорошее совпадение на 

линейном учаСТТСе завясимОС111 подъемной силы от угла атаки . 

Известно, что течение в области центрального сечения стреловиJU1Ых 
крыльев качественно отличается от течения в других сечениях, так как в этом 

сечении составтuощая скорос11f вдоль . образующих равка кулю. Сравнение экс­

периыентальноrо и расчетного распределения дамения на рис . 15 и 19 пока-
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зывает, численный метод дает правильные результаты и области це111рального 

сечен:ия. 

Предлаrаемые методы мoryr служкrь для расчета аэродинамических ха­

рактеристик крыла и профиля с механизацией для выбора параметров проек­

тируемого крыла. Кроме того, сравнительный анализ результатов расчета и экс­

перимеюальных данных может 4ап. пенную информацию о начале и развитию 

отрывных явлений, а также информацию о месте возникновения и характере 

зmх явлений. 

Разработанные в диссертации методы расчета обrекания крыла конечного 

размаха и крылового профиля с механизацие~ послужили базой для создания 

программных средств, которые используются для вычислеНИJJ. распределенных 

и суммарных аэродинамических характеристик несущих поверхностей. 

ОСНОВНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ ДИССЕРТАЦИОННОЙ РАБОТЫ 

l. На основе теории потеНЩ1ала составлена математическая модель обrе­
кания произвольного крыла с механизацией потоком идеальной несжимаемой 

жндхости. В данной работе, в отличие от существующих методов поверхность 

крыла с изломами образующей и поверхность крыла с механизацией раз­

бивается на отсеки. В пределах отдельно взятого отсека координаты точек 
поверхности крыла яв.ляются непрерывными, гладкими функциnw независи­

мых параметров. Граничное условие непротекания жидкости ч.ерез поверхность 

крыла сводится к системе Кl!Гегральных уравнений относительно потенциала 

скорости. 

2. Разработан численный метод решения икrегральньrх уравнений на 
основе проекционных методов. При этом потенциал скорос111 аппроксими­

руется в виде двойной суммы базисных функций, удовлетворяющих постулату 

Жуковского - Чаnnыгина. Коэффициенты суммы определяются прое1ЩJ!ОННЫ­

ми методами (моментов и коллокации). Эти методы позволяют значительно 

сократить порядок системы линейных алгебраических уравнений по сравнению 

с панельным.и методами. При расчете обrека.ни.я простого крыла без изломов 

образующей проекционными методами порядок системы уравнений ДЛJ1 равен 

60-80, а при использовании панельных методов порядок системы уравнений 
достигает 500-1 ООО . 

3. Получены формулы для вычислеНИJ1 потенциала двойного слоя, раз­
мещенного на четырехугольной панели, основанные на положениях сферичес­

кой геометрии, которые обеспечивают высокою точность вычислений при лю­

бых ракурсах панели и в диапазонах расстояний, необходимых дJlJ/ расчета 

обтекания крыла. 

4. Разработан метод д11J1 расчета обтекания мноrоэлеме1:П11оrо профИЛJ1 
крыла несжимаемым потенциальным потоком . Математическая модель создана 

на основании теории потенциала, а интегральное уравнение О'Пfосителъно 

потенциала скорости решено методом моменrов. 
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