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НЕЛИНЕЙНАЯ МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ТЕЛА КРЫЛА 

 Т.А. Хромова  

Аннотация. Представлена нелинейная математическая модель обтекания 

крыла потоком, с учетом трения. В результате численного эксперимента 

были получены аэродинамические характеристики в широком диапазоне 

углов атаки, которые согласуются с теоретическими расчетами. 
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В настоящей работе моделирование обтекания крыла основано на 

гипотезе Прандтля с помощью совмещения нелинейного вычисления 

невязкого потока интегральным методом расчета, учитывая слой трения. 

Это дает возможность изучить обтекание крыла до нестационарных раз-

меров. 

1. Постановка задачи. При математическом моделировании обте-

кания тела крыла [1] поток делится на две области: область не связанно-

го потока и область вязкого потока. 

2. Расчет времени вида крыла. Из решения внешнего потока в лю-

бой расчетный период существует разделение скорости в верхней плос-

кости крыла. Затем происходит выравнивание линий тока от линии рас-

пространения до точек разделения. 

Единые связи получаются путем интегрирования равенств погра-

ничного слоя по координате n, измеренной в направлении, перпендику-

лярном обтекаемой поверхности. Два интегральных уравнения импуль-

са, связанных с протеканием тока внешнего потока, одно в главном на-

правлении вдоль оси s, а другое в поперечном направлении r, можно 

свести к системе двух дифференциальных уравнений первого порядка 

производных [2], если установить профиль скорости в направлении ос-

новного потока как зависимость мощности, профиль скорости вторично-

го потока примет форму профиля Магера и рассчитает коэффициент 

трения, используя формулу, полученную из экспериментальных данных, 

и обобщит формулу Людвига–Тилмана на трехмерных пограничных 

слоях с градиентом давления. 

Для закрытия системы используется уравнение, которое получается 

исходя из предположения, что толщина пограничного слоя увеличивает-

ся в результате смешивания газа из невязкой области в область турбу-
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лентного потока. Уравнения, полученные в этом случае, выделяются из 

фиксированной системы координат в действии. 

Благодаря решению уравнений слой затрат     
  , граничный слой об-

разуют параметр H, равный отношению толщины экструзии к толщине 

импульсных потерь и тангенсу угла    линии ограничения тока  

(   = tg  ). 

Граничные условия для расчета пограничного слоя задаются на пря-

мом распространении и на совпадающей поверхности крыла. На линии 

растяжения для определения     
   и H можно использовать профиль ско-

рости в пограничном слое, полученный точным решением уравнений 

Навье–Стокса для потока вблизи критической точки [3], и      равен ну-
лю, поскольку профиль скорости на линии распространения еще не ус-

пел деформироваться в поперечном направлении. Граничные условия на 

плоскости симметрии для решения уравнений трехмерного погранично-

го слоя получаются из расчета двумерного пограничного слоя вдоль 

корневого пояса, для которого используются уравнения, записанные для 

двумерного пограничного слоя [4]. 

Расчет осуществляется вдоль всех построенных линий тока до точки 

схода потока с задней боковой кромки крыла до наступления отрыва по-

граничного слоя. Отрыв трехмерного пограничного слоя существует 

двух типов [5]. К первому типу относится отрыв, когда становится пре-

дельно малым коэффициент поверхностного трения (  →0), предельно 

большой одна из производных  H/ s    
  / s, несмотря на то, что    ≠0. В 

численном решении это соответствует достижению значений форм па-

раметра Н = 2,2÷2,6 [6–7]. Другой тип отрыва имеет место при конечных 

  ,     
  / s в случае, когда угол   +  ≥  

     (   – угол между на-

правлением линии тока невязкого течения и осью Ох,    – местный угол 

стреловидности участка крыла), то есть когда пограничный слой стано-

вится направленным вдоль размаха крыла. 

3. Нахождение и моделирование состояния направления отрыва. 

Отделение пограничного слоя моделируется спуском с поверхности 

крыла вихревого листа. Он состоит из дискретных вихревых сегментов, 

которые поступают в поток из узловых точек схемы вихревого крыла, 

ближайших огибающих точек отрыва, полученных из расчета погранич-

ного слоя. Интенсивность свободного вихревого слоя считается равной 

потоку завихренности в сечении отрыва пограничного слоя [8], в этом 

случае получается 

 

γ =   
 

 
(
  

  
‒
  

  
)dn, 
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где V – модуль скорости в пограничном слое;   – скорость по координате 

n; u – по координате s. 

Полагая, что условия в потоке и на поверхности крыла в промежутке 

времени △τ остаются неизменными, циркуляцию дискретных вихрей, 
моделирующих оторвавшуюся вихревую пелену, можно считать равной 

потоку завихренности, попадающему в область невязкого течения из по-

граничного слоя в месте отрыва за отрезок времени △τ: 
 

δ
(2)r

 = γ△τ = △τ  
 

 
(
  

  
‒
  

  
) dn. 

 

Поскольку в интегральных методах расчета пограничного слоя υ не 

рассчитывается, и известно, что в большей части пограничного слоя она 

значительно меньше продольной скорости u, а ее производная  υ/ s 

меньше производной  u/ n, то 

 

γ =   
 

 

  

  
dn = 

 е
 

 
.
 

 

Но при приближении к точке отрыва скорость υ и производная  u/ s 

резко возрастают, и в точке отрыва значение υ становится соизмеримым 

с продольной скоростью u. Как показали расчеты пограничного слоя ко-

нечно-разностными методами, в сечении отрыва величина скорости υ 

составляет 11–14 % от продольной скорости u [9]. Следовательно, ин-

тенсивность γ вихревой пелены получается несколько меньшей, что учи-

тывается введением коэффициента  , а 

 

δ
(2)r

 =  
△τ   

   

 
. 

 

Коэффициент   также учитывает наличие зоны противотока за точ-

кой разделения и выбирается в диапазоне 0,8–0,9. 

Достаточно большое значение скорости υ в отрывном сечении при-

водит к движению свободного вихря δ
(2)r
, не касающемуся поверхности 

 

 
, что существенно воздействует на динамические характеристики в ок-

рестности точки отрыва и ее состояние. 

Для того чтобы установить скорость смещения прерывистого вихря 

δ
(2)r

 в течение периода разделения, очень важно определить положение 

центра, который отделен от поверхности крыла толщиной смещения δ 
 
. 

Учитывая профиль скорости центрального тока в пограничной среде и 

принимая во внимание вычисление значимости параметра формы для 

параметра H, можно определить скорость отсоединенного вихря δ
(2)r

: 
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Последующее движение потока, а также прерывистых вихрей кон-

центрированной дымки осуществляется в соответствии с вектором ре-

гиональной скорости струи, рассчитанным за любой расчетный период 

периода r в абсолютно всех основных местах независимого вихря [10–

11]. Предстоящее движение системных вихрей такое же, как и движение 

дискретных вихрей концентрированной и вторичной мутности, выпол-

няемое по вектору локальной скорости потока, рассчитанному в любом 

рассчитанном эпизоде r во всех узловых точках мутности свободного 

вихря. 

Таким образом, информация, представленная в соответствии с окон-

чательными данными, демонстрирует, что моделирование состояния на-

правления разделения в соответствии с описанной технологией позволя-

ет надежно получить его аэродинамические характеристики в широком 

диапазоне углов атаки. 
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