
Транспорт 

Transport 

208 ВЕСТНИК ИрГТУ Том 22, № 7 2018 / PROCEEDINGS of ISTU Vol. 22, No. 7 2018 ISSN 1814-3520 

 

Оригинальная статья / Original article 
УДК 533.682, 533.6.04 
DOI: http://dx.doi.org/10.21285/1814-3520-2018-7-208-222 

 
МЕТОДИКА ВЫЧИСЛИТЕЛЬНОГО ЭКСПЕРИМЕНТА НА ОСНОВЕ ANSYS  
ПО ОПРЕДЕЛЕНИЮ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК ТЕЛА  
ПРИ ОТРЫВНОМ ОБТЕКАНИИ  
 
© Ю.Ф. Вшивков1, Е.А. Галушко2, С.М. Кривель3 

 
1,2,3

Иркутский государственный университет,  
664003, Российская Федерация, г. Иркутск, ул. Карла Маркса, 1. 
2
Иркутский филиал Московского государственного технического университета гражданской авиации,  

664047, Российская Федерация, г. Иркутск, ул. Коммунаров, 3. 
 
РЕЗЮМЕ. ЦЕЛЬ И МЕТОДЫ. Основная цель работы заключалась в создании методики определения кинемати-
ческих параметров обтекания тела, при которых допустимо использовать стационарные подходы в расчете 
аэродинамических характеристик безотрывного и отрывного обтекания тел с использованием ANSYS, и пара-
метров, когда необходимо использовать исключительно нестационарные подходы. РЕЗУЛЬТАТЫ. В работе 
представлена методика выбора искомого значения аэродинамического коэффициента при отрывном обтекании с 
периодическим характером изменения параметров течения на основе теории случайных процессов. Методиче-
ские положения продемонстрированы некоторыми результатами исследований аэродинамических характеристик 
крыльев (плоского квадратного в плане с тонким профилем и прямоугольного в плане с профилем NACA 23012). 
Рассмотрены особенности обтекания исследуемых объектов при различных углах атаки по отношению к набега-
ющему потоку. Выполнена оценка достоверности моделирования в сравнении с экспериментальными данными. 
На основе анализа физических картин обтекания тел и результатов расчета его аэродинамических характеристик 
разработан алгоритм действий (методика) по определению диапазонов кинематических параметров обтекания 
решения задач в стационарной и нестационарной постановках. ВЫВОДЫ. Представленные результаты позво-
ляют оценить возможности применения ANSYS при решении задач аэродинамики с учетом отрыва потока и вы-
бора модели обтекания (стационарная или нестационарная) и выполнять с достаточной достоверностью аэроди-
намические расчеты крыльев и других тел с учетом отрыва потока.  
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ABSTRACT. PURPOSE AND METHODS. The main purpose of the work is to create a methodology for determining the 
kinematic parameters of body flow which allow to use the stationary approaches for the calculation of aerodynamic char-
acteristics of attached and detached body flow using ANSYS and parameters when it is necessary to use non-stationary 
approaches only. RESULTS. The paper presents a technique for choosing the required value of the aerodynamic coeff i-
cient for detached flow with a periodic character of flow parameter variation based on the theory of random processes. 
Methodological provisions are demonstrated by some research results of aerodynamic characteristics of wings (flat 
square in the planform with a thin profile and rectangular in the planform with the profile NACA 23012). Consideration is 
given to the features of the flow around the objects under investigation at different angles of attack relating to the main 
flow. Modeling reliability is estimated in comparison with experimental data. Based on the analysis of physical flow pat-
terns of bodies and calculation results of their aerodynamic characteristics an algorithm (methodology) for determining 
the ranges of kinematic parameters of flow around has been developed for the solution of problems in stationary and 
nonstationary formulations. CONCLUSIONS. The presented results allow to evaluate the application capabilities of AN-
SYS when solving aerodynamic problems taking into account the flow separation and the selection of the flow model 
(stationary or non-stationary) as well as to carry out sufficiently reliable aerodynamic calculations of wings and other bod-
ies considering flow separation. 
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Введение 

 
В процессе обтекания тела (лета-

тельного аппарата и его частей) на его по-
верхности могут образовываться зоны от-
рыва (срыва) потока, что приводит к суще-
ственному изменению аэродинамических 
характеристик элементов и летательного 
аппарата в целом. В зонах отрыва потока 
параметры течения непостоянны и изме-
няются с течением времени. Интенсивный 
отрыв потока, как правило, сопровождается 
ярко выраженным периодическим измене-
нием характера обтекания тела и, следова-
тельно, соответствующим изменением 
аэродинамических характеристик. Отрыв 
потока реализуется при достижении вполне 
определенных кинематических параметров 
набегания потока на тело (движения тела в 
потоке) или изменений в форме тела. 
Например, отрыв потока наблюдается при 
превышении углов атаки или скольжения 
начала отрыва, при превышении вполне 
определенных угловых скоростей враще-

ния летательного аппарата, при отклоне-
нии рулевых и стабилизирующих поверхно-
стей на значительные углы по отношению к 
набегающему потоку, при наличии плохо 
обтекаемых элементов в составе компо-
новки летательного аппарата и т.д.  

В последнее время в связи со зна-
чительным прогрессом в области вычисли-
тельной техники и вычислительной гидро-
газодинамики широкое распространение 
для решения задач аэродинамики получи-
ли компьютерные системы конечно-
элементного анализа, например, ANSYS 
(CFD и FLUENT) [1], OpenFOAM [2], эле-
менты которых позволяют решать задачи 
обтекания различных тел при самых разно-
образных условиях и параметрах обтека-
ния, в том числе и при наличии отрыва по-
тока. На основе данных программных про-
дуктов выполнено достаточно большое ко-
личество исследований по выбору методи-
ки расчета и исследования параметров от-
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рывного обтекания [3–11]. Однако в приве-
денных работах исследуется в основном 
влияние параметров расчетной сетки и 
граничных условий на поверхностях, про-
изводится выбор подходящей модели тур-
булентности, изучаются структуры вихре-
вых и других образований. Вопрос о выбо-
ре стационарной или нестационарной мо-
дели аэродинамики остается открытым и 
требует принятия субъективного решения 
на уровне задания данных и условий рас-
чета.  

Указанная проблема особенно акту-
альна для задач аэродинамики при неиз-
менных (постоянных по времени) парамет-
рах набегания потока. Строго говоря, обте-
кание любого тела с наличием зон турбу-
лентного течения (турбулентного погранич-
ного слоя, зон «донного» течения и т.п.) 
или зон отрыва потока является нестацио-
нарным. Однако в ряде случаев нестацио-
нарностью параметров потока в указанных 
зонах течения пренебрегают. Такой подход 
допустим в случаях, когда общая картина 
обтекания достаточно устойчива и не име-
ет ярко выраженного периодического ха-
рактера изменения по времени или когда 
нестационарность течения в локальных 
ограниченных размерами областях не ока-
зывает значительного влияния на аэроди-
намические характеристики тела в целом. 
В последнем случае целесообразно реше-
ние задачи в стационарной постановке, по-
скольку этим снижаются вычислительные 
затраты получения результата. Если же, 
например, отрыв потока приводит к суще-
ственному изменению параметров течения 

и, следовательно, аэродинамических ха-
рактеристик по времени, то очевидно, что 
задачу необходимо решать в нестационар-
ной постановке. 

Таким образом, определение обла-
стей кинематических параметров набега-
ния потока, в которых допустимо решение 
задачи обтекания в стационарной поста-
новке или необходимо применить нестаци-
онарную модель вычислительной аэроди-
намики, является непременным этапом 
решения задач исследования аэродинами-
ки тел методами вычислительного экспе-
римента, например, с использованием  
ANSYS. Исследование аэродинамики тел в 
условиях отсутствия или недостатка апри-
орной информации о режимах их обтекания 
требует разработки методики определения 
указанных областей кинематических пара-
метров набегания потока. Кроме того, в 
случае нестационарного характера изме-
нения какой-либо аэродинамической харак-
теристики (например, коэффициента подъ-

емной силы 
ayc ) по времени при постоян-

ных кинематических параметрах движения 
тела в потоке необходимо обосновать и 
задать правило выбора «усредненного» 
значения этой характеристики. 

Решению указанных смежных задач 
посвящена настоящая работа. В качестве 
демонстрационного объекта исследования 
использовано крыло летательного аппара-
та, в качестве параметра, определяющего 
наличие отрыва потока и характер обтека-
ния (постановку решения задачи), выбран 
угол атаки  . 

 
Общая характеристика методики 

 
Известно, что отрыв потока оказы-

вает существенное влияние на коэффици-

ент подъемной силы крыла 
ayc . По графи-

ческой зависимости коэффициента подъ-

емной силы 
ayc  от угла атаки 𝛼 можно ка-

чественно определить углы атаки, на кото-
рых реализуется отрыв потока. Поэтому 

коэффициент 
ayc  используется в качестве 

индикатора наличия и интенсивности отры-

ва потока, а угол атаки 𝛼 – в качестве па-
раметра, определяющего факт наличия от-
рыва потока и его интенсивность. 

Задается диапазон углов атаки 𝛼, 
который заведомо перекрывает диапазон 
от начального угла атаки до углов атаки, на 
которых реализуется нестационарное от-
рывное обтекание. Выполняется расчет 

ayc  в стационарной и нестационарной по-

становках в данном диапазоне (рис. 1). На 
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основе анализа результатов вычислитель-
ного эксперимента (соответствия получен-
ной картины обтекания физической сущно-
сти моделируемых явлений и различий в 
результатах расчета в стационарной и не-
стационарной постановках) определяется 

угол атаки * . Для углов атаки *   рас-

четы выполняются в стационарной поста-

новке, а для углов атаки *   расчеты 
необходимо выполнять исключительно в 
нестационарной постановке.  

В случае нестационарного обтека-
ния при фиксированном угле атаки   и по-

стоянной скорости набегания потока V  за-
висимость коэффициента подъемной силы 

ayc  от времени t  может рассматриваться 

как случайная функция в зависимости от 
времени t  (рис. 2). В этом случае к опре-

делению характеристик коэффициента 

подъемной силы 
ayc  как изменяющейся во 

времени t  случайным образом величины 

может быть применен соответствующий 
математический аппарат описания случай-
ных процессов4 [12]. Для определения 
усредненной по времени величины коэф-

фициента подъемной силы 
ayc  и характе-

ристик ее разброса принимаем допущение, 
что на выделенном участке времени T  

функция ( )
ayc t  представляет собой стаци-

онарный случайный процесс.  
Закон изменения скорости потока 

задавался следующим образом: 
 
 

0,  0;
( )

0,  .

t V
V t

t V const

 
 

 
 

 

 
 

Рис. 1. Зависимость коэффициента подъемной силы 
ayc  от угла атаки α  

(
НСα  – угол начала срыва потока; 

КРα  – критический угол атаки) 

Fig. 1. Dependence of the lift force coefficient 
ayc  on the angle of attack α  

(
НСα  – burble angle; 

КРα  – angle of stall) 

___________________________ 

4
Вентцель Е.С., Овчаров Л.А. Теория случайных процессов и ее инженерные приложения: учеб. пособие для 

втузов. 2-е изд., стер. М.: Высш. шк., 2000. 383 с. / Ventsel E.S., Ovcharov L.A. Theory of random processes and its 
engineering applications. Moscow: Vysshaya shkola Publ., 2000, 383 p.  
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Рис. 2. График изменения коэффициента подъемной силы 
ayc  от времени t  

при постоянном кинематическом параметре α  

Fig. 2. Graph of lift force coefficient 
ayc  variation depending on time t  

at the constant kinematic parameter α  

 
Поскольку предполагается, что про-

цесс изменения коэффициента подъемной 

силы 
ayc  является случайным стационар-

ным процессом, который обладает свой-
ством эргодичности и протекает однородно 
по времени t , естественно предположить, 
что его единственная реализация опреде-
ленной продолжительности может служить 
достаточным опытным материалом для по-
лучения требуемых характеристик, таких 
как математическое ожидание, дисперсия 
случайного процесса и среднее квадратич-
ное отклонение (рис. 3). 

Применительно к поставленной за-
даче формулы для расчета указанных ха-
рактеристик имеют вид: 

 

0

2

0

1
[ ( )] ( ) ,

1
[ ( )] ( ( ) ) ,

,

T

T

a

a a

a a a

y a a a

y y

y y y

y y yc

c c

c M c t c t dt
T

D D c t c t c dt
T

D

 

  





  

 

где 
ayc  – математическое ожидание;  

aycD  – дисперсия случайного процесса; 

ayc  – среднее квадратичное отклонение; 

T  – конечное значение времени на интер-
вале T , на котором рассматривается 

стационарная случайная функция ( )
ayc t . 

В случае численной реализации 
знак интеграла заменяется конечной сум-
мой, в результате чего формулы преобра-
зуются к следующему виду: 

 

1

2

1

1
,

1
( ) ,

.

N

i

N

i

i

a i

a a

a a

y a a

y y

y y

y yc

c c

c c
N

D c c
N

D







 





  

 
Здесь N  – количество промежутков 

времени на участке T , для которых опре-

делялись значения функции ( )
ayc t . 
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Рис. 3. Определение усредненного коэффициента подъемной силы 
ayc  по времени t  

и характеристик его разброса 

Fig. 3. Determination of the averaged lift force coefficient 
ayc  and its spread characteristics 

based on time t 

 
Объект исследования 

 
Объект исследования – плоское 

прямоугольное в плане крыло удлинением 

1   с тонким профилем [13–15]. Особен-
ностью данного крыла является то, что уже 
на небольших углах атаки на верхней по-
верхности начинается отрыв потока, что 
является важным с точки зрения постав-
ленной задачи. В соответствии с условиями 
физического эксперимента, изложенными в 
работе [14], построена математическая мо-
дель аэродинамической трубы и самого 
крыла в ANSYS.  

Геометрическая модель крыла по-
мещена в специально смоделированное 
ограниченное пространство в виде канала 
прямоугольного сечения, фактически пред-
ставляющего собой модель аэродинамиче-

ской трубы, где a a aOX Y Z  – скоростная, а 

OXYZ  – связанная системы координат 
(рис. 4). Плоскости I и II представляют со-

бой поверхности входа потока в расчетное 
пространство и выхода из него соответ-
ственно. В плоскости I задано граничное 
условие «inlet» – величина нормальной со-
ставляющей скорости потока по отношению 
к поверхности. Этим фактически задается 
расход рабочего тела (воздуха) через се-
чение на входе в модель «трубы». Ско-
рость невозмущенного потока задавалась 
реальной из условий эксперимента –  
40 м/c. На поверхности II задано граничное 
условие «outlet». Данная поверхность яв-
ляется выходом рабочего тела из аэроди-
намической трубы, на ней реализовано 
условие свободного выхода потока с рас-
ходом, равным общему расходу потока на 
всех входах в расчетную область (в данном 
случае через поверхность I). На поверхно-
сти III было задано граничное условие 
«зеркального» отображения картины обте-
кания. В этом случае моделируется тече-
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ние только в окрестности половины крыла 
относительно плоскости симметрии с уче-
том влияния потока в «зеркально» отра-
женной части крыла на уровне формирова-
ния уравнений течения рабочего тела. На 
оставшихся трех стенках задано граничное 
условие «moving wall» – подвижная поверх-
ность, скорость перемещения которой за-
дается равной скорости потока на входе в 
трубу (скорости «полета» тела или скоро-
сти невозмущенного потока). Для поверх-
ности крыла было выбрано граничное 
условие «wall» – твердая непроницаемая 
поверхность, в качестве материала стенки 
– алюминиевый сплав. 

Сетка задана в виде конечных эле-
ментов (тетраэдров). Наименьший размер 
элементов сетки был задан на поверхности 
модели тела, относительные размеры эле-
ментов сетки на поверхности тела – не бо-
лее 0,003. Максимальное число конечных 
элементов сетки достигало почти 5 милли-
онов. 

С учетом рекомендаций разработчи-
ков ANSYS и авторов работ [16, 17] для 
решения задачи моделирования процесса 
обтекания целесообразно использовать 

модель турбулентности k  , поскольку 
она с достаточной степенью точности поз-
воляет определить значения аэродинами-
ческих характеристик и описывает характер 
процесса обтекания объекта с высокой до-
стоверностью. Результат моделирования 
процесса обтекания крыла при различных 
моделях турбулентности с использованием 
нестационарной модели обтекания пред-
ставлен на рис. 5.  

На основе модели турбулентности 

k   выполнены методические исследова-

ния по определению наличия зон отрыва 
потока в случае стационарной и нестацио-
нарной модели обтекания плоского прямо-
угольного крыла. Результаты сравнитель-
ного анализа полученных аэродинамиче-
ских характеристик представлены на рис. 6. 

Из представленных зависимостей 
видно, что удовлетворительное совпадение 

коэффициентов подъемной силы 
ayc  

наблюдается до угла атаки   = 20º, а на 

промежутке от 20 до 30º наблюдается зна-
чительное расхождение данных расчетов в 
случае использования стационарной и не-
стационарной модели обтекания. 

 

 
 

Рис. 4. Модель крыла малого удлинения в аэродинамической трубе 
Fig. 4. Model of the low-aspect ratio wing in the wind tunnel 
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Рис. 5. Зависимость коэффициента продольного момента zm  при угле атаки α =15°  

от времени t  для различных моделей турбулентности 

Fig. 5. Dependence of the pitching-moment coefficient zm  at the angle of attack α =15°  

on time t  for various models of turbulence 
 

 
 

Рис. 6. Аэродинамические характеристики плоского крыла: 

a – зависимость коэффициента подъемной силы 
ayc  от угла атаки α ; 

b – зависимость коэффициента лобового сопротивления 
axc  от угла атаки α  

Fig. 6. Aerodynamic characteristics of a flat-plate airfoil: 

a – dependence of the lift force coefficient 
ayc  on the angle of attack α ; 

b – dependence of the drag coefficient 
axc  on the angle of attack α  
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ANSYS предоставляет широкие 
возможности по визуализации происходя-
щих процессов. Для анализа физической 
картины обтекания крыла используются 
поля векторов местной скорости, а также 
линии тока. Направление построения линий 
тока задается как по направлению потока, 
так и против него с целью выявления осо-
бенностей обтекания. Анализ показал, что 
при угле атаки   = 11,5º (рис. 7, a) в слу-

чае использования стационарной модели 
обтекания на верхней поверхности крыла 
образуется участок с наличием небольшой 
зоны отрыва потока. При построении кар-
тины обтекания для того же угла атаки в 
случае использования нестационарной мо-
дели обтекания (рис. 7, b) видно, что на 
верхней поверхности крыла образуется зо-

на отрыва потока большего размера, чем 
та, что показана на рисунке 7, a. Также 
можно отметить, что образующийся вихрь 
затягивает в себя часть потока практически 
с самой законцовки крыла (рис. 7, b). Полу-
ченное совпадение результатов расчетов 
говорит о том, что образующийся вихрь в 
данном случае не оказывает существенно-
го влияния на характер изменения аэроди-
намических параметров ввиду своей малой 
интенсивности. Однако при угле атаки  
  = 20º и выше образуется зона с интен-

сивным отрывом потока, что сказывается 
на характере изменения аэродинамических 
параметров и существенном расхождении 
результатов расчета в случае стационар-
ной и нестационарной модели обтекания 
(рис. 8). 

 

  
 

a 
 

b 
 

Рис. 7. Направление линий тока и векторов скоростей при угле атаки α = 11,5° : 

a – в стационарной постановке; b – в нестационарной постановке 
Fig. 7. Direction of streamlines and velocity vectors at the angle of attack α = 11.5°: 

a – in stationary setting (steady); b – in nonstationary setting (transient) 

 

 
 

Рис. 8. Картина установившегося вихря при угле атаки α = 20°  

Fig. 8. Picture of the steady vortex at the angle of attack α = 20°  
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Кроме этого следует отметить, что 
стационарная модель обтекания не позво- 

 
 

ляет определить критический угол атаки 

кр , который равен ~25º (см. рис. 6, a). 

Оценка значения аэродинамических характеристик при нестационарном обтекании 
 

Для подтверждения полученных ре-
зультатов был выполнен сравнительный 
анализ моделирования круговой обдувки 
профиля NACA 23012 с эксперименталь-
ными данными [18]. 

Круговая обдувка профиля NACA 
23012 выполнялась на модели прямоуголь-
ного крыла. Размеры модели: 1,8 м – по 
размаху, 0,3 м – по хорде. Концы модели 
были скруглены по способу, принятому в 
ЦАГИ: радиус скругления равнялся поло-
вине толщины профиля в данном месте 
хорды. Удлинение модели было равно ше-

сти (  = 6). Аэродинамическая труба круг-

лого сечения диаметром D  = 2,6 м и длин-
ной L  = 4 м (рис. 9). Скорость невозму-
щенного потока составила 41,3 м/c. Гра-
ничные условия и модель среды аналогич-
ны модели с плоским крылом. 

На рис. 10 приведена зависимость 

,  ,  
a ay x zc c m  от угла атаки  . Для данной 

модели расчеты выполнялись в случае 
стационарной модели обтекания до угла 
атака   = 15º. При угле атаки   = 16º на 

верхней поверхности крыла образовывался 
вихрь, который приводил к периодическому 
характеру изменения аэродинамических 
характеристик, в связи с чем расчет выпол-
нялся для нестационарной модели обтека-
ния. Из полученных зависимостей видно, 
что результат физического эксперимента и 
моделирования в ANSYS имеет достаточно 
высокое совпадение даже на углах атаки с 
интенсивным срывом потока.  

На рис. 11 показано, как при изме-
нении угла атаки меняется картина обтека-
ния. Видно, что картины обтекания соот-
ветствуют характеру изменения аэродина-
мических параметров.  

 

 
 

Рис. 9. Модель крыла в аэродинамической трубе 
Fig. 9. Model of a wing in a wind tunnel 
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a b 

 
c 
 

Рис. 10. Аэродинамические характеристики профиля NACA 23012 
при углах атаки α = -5–20º: 

a – зависимость коэффициента подъемной силы 
ayc  от угла атаки α ; 

b – зависимость коэффициента лобового сопротивления 
axc  от угла атаки α ; 

c – зависимость коэффициента продольного момента zm  от угла атаки α  

Fig. 10. Aerodynamic characteristics of the profile NACA 23012 at the angles of attack α  = -5–20º: 

a – dependence of the lift force coefficient 
ayc on the angle of attack α ; 

b – dependence of the drag coefficient 
axc  on the angle of attack α ; 

c – dependence of the pitching-moment coefficient zm on the angle of attack α  

 
Условия физического эксперимента 

предполагали обдувку профиля до угла  
  =180º. Как видно из графиков, представ-

ленных на рис. 12, 13, при углах атаки  
  ≥ 30º существует значительное расхож-

дение между результатами расчета и фи-
зическим экспериментом. Характеристики 

оборудования, используемого в ходе физи-
ческого эксперимента, методика измерений 
и порядок обработки экспериментальных 
данных в работе [18] не приводятся, что не 
дает возможности обеспечить единство 
подходов в физическом и вычислительном 
экспериментах.  
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Рис. 11. Изменение картины обтекания с увеличением угла атаки α  

Fig. 11. Flow pattern variation due to the increased angle of attack α  

 
 

 
 

Рис. 12. Зависимость коэффициента подъемной силы 
ayc  от угла атаки α  = -5–180º 

профиля NACA 23012 

Fig. 12. Dependence of the lift force coefficient 
ayc  on the angle of attack α  = -5–180º 

of the profile NACA 23012 

 

α=12⁰ α=16⁰ 
 

α=18⁰ 
 

α=20⁰ 
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Рис. 13. Зависимость коэффициента продольного момента zm  от угла атаки α  = -5–180º 

профиля NACA 23012 

Fig. 13. Dependence of the pitching-moment coefficient zm on the angle of attack 

α  = -5–180º of the profile NACA 23012 

 
Заключение 

 
Рассмотренная методика позволяет 

с достаточной достоверностью определить 
угол атаки  , при котором образовавшийся 

отрыв потока оказывает существенное 
влияние на значения аэродинамических 
характеристик. Нахождение данного угла 
атаки   позволит в дальнейшем перейти к 

массовым расчетам с обеспечением при-

емлемой достоверности получаемых ре-
зультатов, сократит временные затраты, 
поскольку до данного угла атаки можно бу-
дет выполнять расчет в стационарной по-
становке, время расчета в этом случае 
уменьшается в несколько раз в отличие от 
нестационарной постановки. 
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