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ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ 

Актуальность работы и степень разработанности.  
Актуальность темы исследования определяется необходимостью 

разработки, как в России, так и за рубежом новых аэродинамических 

компоновок магистральных пассажирских самолётов. Эти самолёты должны 

существенно (на 15-25 %) быть экономичнее существующих самолётов, 

удовлетворять повышенным требования по безопасности и экологическому 

воздействию на окружающую среду.  

Темой диссертации является исследование особенности развития 

трехмерного отрыва пограничного слоя на стреловидных крыльях и определение 

начала бафтинга Субаф стреловидных крыльев при крейсерских режимах полета 

магистральных самолетов на этапе аэродинамического (предварительном) 

проектирования. На этом этапе отсутствует точная информация об упруго-

массовых характеристиках проектируемого самолета, поэтому в работе 

рассматривается только аэродинамический аспект бафтинга (начало бафтинга).  

В качестве «аэродинамических» критериев могут использоваться 

следующие критерии:  

- по месту изгиба (отклонения от линейного закона по углу атаки) 

графиков Су, Сх, mz., 

- по наличию, расположению и размерам зон отрыва потока на 

поверхности ЛА, 

- по величинам пульсаций давления на поверхности ЛА, 

- по ускоренному росту пульсаций давления, 

- по положениям скачков уплотнения и степени их устойчивости, 

Сложность использования «аэродинамических» критериев заключается в 

том, что величина Субаф определяется не как строгое начало отрыва где-либо на 

крыле, а как некая обобщенная характеристика развитого отрывного течения, 

приводящего к существенным изменениям аэродинамических параметров.  

Тема исследования отвечает потребностям разработки новых 

пассажирских самолетов с использованием возможностей современного уровня 

математических методов и вычислительной техники. 

Оценка начала бафтинга (угла атаки αбаф, Субаф) стреловидных крыльев 

большого удлинения представляет большой интерес в связи с необходимостью 

оценки диапазона допустимой высоты (эшелона) крейсерского полета. 

Увеличение этой высоты позволяет проектируемому самолету занять более 

выгодный эшелон в условиях трафика, и тем самым, существенно улучшить 

параметры топливной эффективности. Так же знание этой границы позволит 

увеличить безопасность полета.  
Целью работы является использование численного метода для 

детального исследования физических механизмов, связанных с обтеканием 
верхней поверхности крыла и разработка и апробация определения 
аэродинамических характеристик и режимов обтекания для оценки начала 
бафтинга Субаф стреловидных крыльев при крейсерских режимах полета 
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магистральных самолетов на этапе аэродинамического проектирования, с 
использованием программы, основанной на итерационном алгоритме вязко-
невязкого взаимодействия в рамках теории пограничного слоя, и верификации 
предложенного метода на основе экспериментальных данных для крыльев 
большого удлинения спроектированных на различные крейсерские числа Маха. 

Для достижения поставленной цели в диссертации решаются следующие 

задачи: 
- исследовать особенности обтекания и изменения основных 

аэродинамических характеристик крыльев современных пассажирских 
самолетов, спроектированных из сверхкритических профилей, рассчитанных на 
трансзвуковые значения крейсерского числа Маха, в том числе на режиме начала 
бафтинга; 

- провести анализ результатов рачсетно-экспериментальных исследований 
и оценить эффективность методов определения начала бафтинга для 
современных самолетов с трансзвуковой скоростью крейсерского полета; 

- сформировать методику определения начала бафтинга величины Субаф на 
предварительном этапе проектирования аэродинамических компоновок 
пассажирских самолётов.  

Объектом исследования является обтекание дозвуковых и трансзвуковых 
летательных аппаратов потоком вязкого газа. 

Методы исследования. В работе использован комплексный подход, 
основанный на выполнении дополняющих друг друга: методе математического 
моделирования обтекания моделей пассажирских самолетов, методе 
интегрального и дифференциального исчисления, проведения 
экспериментальных исследованиях аэродинамических моделей в 
аэродинамических трубах (АДТ) ЦАГИ выполняемых с учетом требований СМК 
и ISO 9001. 

Научная новизна диссертационной работы заключается в следующем: 
1. Апробирована методика расчета аэродинамических характеристик на 

режимах обтекания крыла близких к началу трехмерного отрыва пограничного 
слоя; 

2. На основании комплексных расчетно-экспериментальных исследований 
показаны особенности обтекания стреловидных крыльев большого удлинения, 
спроектированных по сверхкритическим профилям. 

3. Определено влияние основных геометрических параметров крыла 
самолета на величину начала бафтинга 

4. Определено начала бафтинга (угла атаки, Судоп) среловидных крыльев 
большого удлинения магистральных самолетов. 

5. Даны рекомендации по применению известных и разработанных 
автором методов определения границы начала бафтинга к реальным задачам 
аэродинамического проектирования; 

6. Получены расчётно-экспериментальные зависимости, позволяющие 
определять начало бафтинга на этапе аэродинамического проектирования для 3-
х вариантов стреловидных сверхкритических крыльев. 
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Теоретическая значимость работы. 

Диссертационная работа носит фундаментальный характер с перспективой 

практического применения в решении задач механики жидкости и газа – 

описанию начальной стадии развития пространственного отрыва турбулентного 

пограничного слоя, вызывающего в рассматриваемых условиях трансзвукового 

обтекания крыла возникновение бафтинга. Показано, что в основе исследуемых 

явлений лежат процессы газодинамического типа, связанные с образованием 

скачков уплотнения и возникновением пространственного отрыва пограничного 

слоя на трансзвуковых скоростях. 

Практическая ценность: 

  Результаты диссертационного исследования получены в рамках 

выполнения ФГУП «ЦАГИ» государственных контрактов шифр «Прогресс-

Аэро», «Поиск 2015», а также контракта в рамках шестой рамочной программы 

FLIRET. 

 Результаты исследований использованы в Центральном 

аэрогидродинамическом институте имени профессора Н.Е. Жуковского при 

создании аэродинамической компоновки и банка аэродинамических 

характеристик самолетов SSJ-100 и МС-21. 

 Разработанная методика может быть рекомендованы к внедрению в 

конструкторских бюро при создании компоновок дозвуковых летательных 

аппаратов (ЛА) на этапе предварительного проектироваия; 

Личный вклад автора. Участие в формулировках математических 

постановок задач, в разработке математического аппарата минимизации 

функционала, в разработке вычислительных алгоритмов, программ и численных 

методик, в анализе результатов расчетов, разработке рекомендаций по 

результатам конкретных исследований, подготовке статей и докладов на 

конференциях. Постановка задач сделана научным руководителем при активном 

участии соискателя.  

Достоверность результатов. Подтверждается использованием хорошо 

апробированных численных методов механики жидкости и газа, соблюдением 

принципов верификации физико-математических моделей, применением 

тестированных численных технологий, согласованием результатов решения 

тестовых задач с экспериментальными и расчётными данными других авторов, 

обосновывается сопоставлением расчётных данных с результатами 

эксперимента и результатами натурных полётов реальных самолетов. 

На защиту выносятся следующие положения: 

 результаты численного моделирования обтекания летательного 

аппарата, в том числе на режимах, близких к началу бафтинга; 

 результаты расчетно-экспериментальных исследований по физике 

обтекания сверхкритических крыльев на режиме начала бафтинга; 

 методология определения границы начала бафтинга при проектировании 

современных пассажирских и транспортных самолетов с трансзвуковыми 

скоростями крейсерского полета; 
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 расчетно-экспериментальные результаты определения границы начала 

бафтинга для компоновок современных пассажирских самолетов с различными 

вариантами крыльев; 

 результаты влияния границы начала бафтинга на ЛТХ современного 

пассажирского самолета. 

Апробация работы: Основные положения диссертации докладывались на 

следующих научных конференциях и семинарах: 3-я Международная 

конференция «Advanced Engineering Design» AED (Прага, Чехия, 2003); Девятый 

российско-французский научный семинар «Перспективные авиационные 

исследования ЦАГИ и ONERA» (Геленджик, 2010); XXI школа-семинар 

«Аэродинамика летательных аппаратов» (п. Володарского, 2010); XXV научно-

техническая конференция по аэродинамике (п. Володарского, 2014); 32 AIAA 

Applied Aerodynamics Conference (Atlanta, USA, 2014); 29 ICAS 2014 (Санкт-

Петербург, 2014); 17 Международная школа-семинар «Модели и методы 

аэродинамики» (Евпатория, 2017); 19 Международная школа-семинар «Модели 

и методы аэродинамики» (Евпатория, 2019). 

Публикации по теме диссертации. По результатам исследований 

опубликовано 34 работы, в том числе 2 статьи в журнале, включённом в 

Перечень рецензируемых научных изданий, в которых должны быть 

опубликованы основные научные результаты диссертаций на соискание учёной 

степени кандидата наук, на соискание учёной степени доктора наук, 8 статей в 

сборниках материалов конференций, представленных в изданиях, входящих в 

Web of Science и / или Scopus, 1 статья в прочем научном журнале, 15 

публикаций в сборниках материалов международных научных и научно-

технических конференций и школ; получено 8 патентов Российской Федерации. 

Структура и объем работы. Диссертационная работа состоит из 

введения, пяти глав, общих выводов и заключения, списка литературы, 

включающего 94 наименований. Текст диссертации изложен на 154 

машинописных страницах, содержит 94 рисунка и 1 таблицу. 

 

ОСНОВНОЕ СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ 

Во введение проведен обзор основных работ, посвященных исследованию 

рассматриваемой темы, обоснованы ее актуальность, цели и задачи работы, а 

также научная новизна и практическая ценность. Дано краткое описание 

диссертации по главам. Обоснована актуальность диссертационной работы, 

сформулированы цели и задачи, аргументирована научная новизна, показана 

практическая значимость работы. 

Первая глава посвящена описаню численного метода и методологии 

характера обтекания крыла и определения аэродинамических характеристик с 

помощью метода, разработанного на основе решения уравнений вязко-невязкого 

взаимодействия.  

В настоящее время характерной чертой подхода к численным 

исследованием обтекания крыла, особенностей развития трехмерного отрыва 
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при проектировании дозвуковых пассажирских и транспортных самолетов 

является все более активное применение расчетных методов, в том числе 

основанных на расчете трехмерных потенциальных течений.  

В качестве первого этапа для расчета обтекания крыльев может быть 

использована хорошо зарекомендовавшая себя при расчете плоских течений 

теория пограничного слоя второго приближения. 

Алгоритм расчета при этом сводится к следующей последовательности: 

— расчет потенциального обтекания; 

— расчет параметров пограничного слоя; 

— расчет внешнего потенциального течения с учетом вытесняющего 

воздействия пограничного слоя и следа. 

Указанный алгоритм, может быть, замкнут в итеративный цикл. Для 

успешной реализации алгоритма необходимы эффективные способы расчета 

пространственных потенциальных течений и трехмерных пограничных слоев. 

В данной работе реализован итерационный алгоритм трансзвукового 

вязко-невязкого взаимодействия на основе теории пограничного слоя второго 

приближения. Влияние пограничного слоя на внешнее течение моделируется 

источниками, расположенными на поверхности крыла, и изменением угла схода 

вихревой пелены. Расчет потенциального обтекания осуществляется на основе 

конечно-разностного решения квазилинейной формы полного уравнения для 

потенциала.  

Система нелинейных дифференциальных уравнений, описывающая 

течение газа в трехмерном сжимаемом пограничном слое в неортогональной 

криволинейной системе координат, имеет вид: 
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

































''
csccsc

csc

21

2

12

2

1

2

2

21







w
y

w

yz

p

hx

p

h

ctg

uwkukwkctg
y

w

z

w

h

w

x

w

h

u

где 

''  ; 

h1, h2—метрические коэффициенты: h1= xs  1 , h2= zs  2 , 

k1, k2 — геодезические кривизны координатных линий  Z=CONST, X=CONST: 

Граничные условия имеют вид: 

y=0, u=υ=ω=0                                               (1.2) 

y=δ, u=ue(x, z), ω=ωe(x, z). 
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Уравнение энергии не интегрируется, а распределение температуры в 

пограничном слое рассчитывается с использованием интеграла Крокко для 

теплоизолированной стенки: 

))(1(2,01 22

te

t

e

e u

u
rM

T

T


 

где r= 0,84 и 0,89 — коэффициенты восстановления для ламинарного и 

турбулентного слоев. 
2/122 )cos2( uwwuut   

Коэффициент динамической вязкости ц определяется по формуле 

Сатерленда. 

Для замыкания системы (1.1) используется концепция турбулентной 

вязкости, согласно которой связь осредненных по Рейнольдсу напряжений и 

местным профилем скорости выражается в виде: 

,''
y

u
u m




 

    
,''

y

w
w m




 

 

В работе используется двухслойная модель турбулентной вязкости. Во 

внутренней области εт определяется по формуле 

 

2/1
22

2 cos2

















































y

w

y

u

y

w

y

u
L

im 
, 

где 



















A

y
yL exp14,0

 

2/1

26 











wtu
A



 , 
2/1













w

tw

tu


  

2/1
22

cos2


































































wwww

tw
y

w

y

u

y

w

y

u


 

Во внешней области εт определяется следующим образом:  

   



0

0
0168,0 yduu ttem

, 

  2/122 cos2 uwwuut   

Переход от внутренней зоны к внешней осуществляется в точке, где 

выполняется условие (εт)i,- = (εт)0. 

Для расчета системы уравнений (1.1) с граничными условиями (1.2) 

необходимы начальные условия и параметры течения на внешней границе 

пограничного слоя. 

Численное интегрирование системы (1.1) осуществляется маршевым 

методом, на основе схемы предиктор-корректор и аппроксимации. Сначала, 

водится векторный потенциал для компонент скорости и система (1.1) 

приводится к двум уравнениям третьего порядка. Затем, согласно подходу 
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(Keller), эти уравнения преобразуются к системе шести нелинейных 

дифференциальных уравнений первого порядка, численное интегрирование 

которых осуществляется в рамках схемы предиктор-корректор в процессе 

продвижения по поверхности крыла от линии растекания к задней кромке.  

Согласно теории пограничного слоя второго приближения полагается, что 

течение может быть разбито на две зоны: внешнюю область невязкого потока и 

вязкую пристеночную или следовую внутреннюю область, где течение 

описывается уравнениями пограничного слоя. Указанные решения должны быть 

сращены на границе зон (внешняя кромка пограничного слоя). 

На поверхности крыла величина нормальной скорости протекания i

nv  

определяется параметрами пограничного слоя и должна быть равна величине b

nv  

 
δθ Wh(ρ) δθ Uh(ρ

θhhρ
v

*

ζ

b

ee

*

ξ

b

ee

e

b

n




















 sinsin

sin

1 12

21

                                        (1.3) 

*
   ,*  - толщины вытеснения по координатным линиям ς=const, ξ=const 

(Здесь и далее принято, что надстрочный индекс b относиться к параметрам, 

соответствующим расчёту пограничного слоя, а индекс i – к параметрам расчета 

внешнего невязкого течения). 

Поскольку расчет вязкого следа осуществляется приближенно (в 

двумерном приближении вдоль координатных линий ξ, в следе используется 

двумерный аналог (1.3) для перепада нормальной скорости i

nv : 

ds

ud
vv

b

ee

e

b

n

i

n

)(1
*


  

Здесь: s  - длина вдоль координатной линии ξ; b

eu  – проекция скорости на 

внешней кромке вязкого следа на координатную линию ξ. 

Эффекты, связанные с перепадом давления в вязком следе в расчёте не 

учитываются.  

Согласно допущениям теории пограничного слоя компоненты скорости на 

внешней кромке пограничного слоя b

e

b

e ,WU  должны совпадать с касательными 

компонентами скорости i

e

i

e ,WU , полученными из расчёта внешнего невязкого 

течения. Таким образом, в процессе вязко-невязкого расчёта должны быть 

обеспечены следующие условия сращивания.  

Обеспечение условий (1.4) является далеко не тривиальной проблемой, 

если поток отрывной или близок к отрыву. Например, хорошо известная прямая 

итерационная методика сращивания не применима в отрывных областях. Во-

На поверхности крыла: 

b

e

i

e

b

e

i

e

b

n

i

n

WW

UU

vv






 

В следе: 

b

e

i

e

b

n

i

n

uu

vv



                                     (1.4) 
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первых, в отрывных областях невозможен расчет пограничного слоя прямым 

методом, т.е. когда b

e

b

e ,WU  заданы. (В то же время следует отметить, что в 

отрывных областях сохраняется возможность расчета пограничного слоя 

обратным методом, когда, например, задана величина b

nv ). Во-вторых, вблизи 

отрыва малые изменения продольной скорости порождают очень большие 

изменения величины nv , что приводит к расходимости итераций в прямой 

методике сращивания. 

Известны несколько итерационных схем сращивания пригодных для 

расчета отрывных течений (обратная методика сращивания, полуобратная 

методика и др.). В диссертации используется квазиодновременная методика 

сращивания. Смысл этой методики заключается в том, что при итерации расчет 

внешнего течения осуществляется с учетом ожидаемой реакции пограничного 

слоя на текущее изменение продольной скорости на поверхности. Для этого в 

процессе расчета пограничного слоя рассчитываются локальные значения 

коэффициента  

        

 dsdU

v
B

b

e

b

n

/
),(






 

( s  – длина вдоль координатной линии ξ). Коэффициент B приближенно 

характеризует ожидаемый отклик величины b

nv  на локальное изменение 

производной продольной скорости на поверхности. Другими словами, можно 

ожидать, что с точки зрения расчета пограничного слоя, изменения в 

производной продольной скорости   ][ dsdUdsdU b

ee   сопровождаются 

следующими изменениями величины нормальной скорости   

 









ds

dU

ds

dU
 B vv

b

eeb

nn

                                                                         (1.5) 

В квазиодновременной схеме соотношение (1.5) и аналогичное 

соотношение для следа используются в качестве граничного условия 

смешанного типа на этапе расчета внешнего невязкого обтекания. При этом 

фактически, при расчете внешнего течения отыскивается самосогласованное 

решение, отличие которого от точного определяется приближенностью 

соотношения (1.5). 

Далее, найденные из расчета внешнего обтекания, значения i

nv , i

e

i

e ,WU  

используются для последующего нового расчета параметров пограничного слоя. 

При этом, расчет пограничного слоя удобно проводить в режиме с заданной 

величиной компоненты скорости по размаху: 
i

e

b

e WW                                                                                                           (1.6a) 

и при условии 

 22 )()( i

n

b

n

i

e

b

e vvUU   = min                                                                                   (1.6b) 
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Условие (1.6b) фактически обеспечивает расчет пограничного слоя в прямом 

режиме в областях, далёких от отрыва, а в отрывных областях и областях 

близких к отрыву условие (1.6b) автоматически ведёт к обратному режиму 

расчёта пограничного слоя с заданной величиной 
nv . 

Сначала рассчитывается невязкое обтекание компоновки. Затем 

проводится расчёт пограничного слоя на крыльях прямым методом в 

безотрывных областях и в обратном режиме (с заданным распределением трения 

при первом расчёте пограничного слоя) в отрывных зонах, а также 

рассчитывается вязкий след. В результате оцениваются значения коэффициента 

B  и определяются скорости b

e

b

e

b

n , W, Uv  (и b

e

b

n , uv  в следе), соответствующие 

расчету пограничного слоя. Далее осуществляется расчет внешнего невязкого 

течения со смешанными граничными условиями  на крыле и аналогичными 

условиями в следе. В результате расчёта определяются значения i

e

i

e

i

n , W,Uv  (и 

i

e

i

n ,uv ), соответствующие внешнему обтеканию. Затем заново рассчитывается 

пограничный слой и вязкий след в режиме: 

 на поверхности крыла: 

i

e

b

e

i

n

b

n

i

e

b

e

WW

vvUU



 min)()( 22

 

в сечениях следа: 

min)()( 22  i

n

b

n

i

e

b

e vvuu  

 В результате получаются новые значения ,b

e

b

e

b

n ,W,Uv b

e

b

n , uv  и B , 

соответствующие расчёту пограничного слоя, и происходит переход к новому 

расчёту внешнего невязкого обтекания. Итерации по указанной схеме 

продолжаются до тех пор, пока скорости, полученные из расчета пограничного 

слоя и внешнего обтекания, не станут достаточно близкими. 
Полный расчет обтекания крыла с учетом влияния вязкости, требует 

порядка 5 минут на современных персональных ЭВМ с процессором типа Intel 
I7.  

С помощью описанной выше программы, были выполнены подробные 
исследования обтекания модели пассажирского самолета при значениях чисел 
Маха М=0.75, 0.78, 0.8, 0.82, соответствующих режимам крейсерского порлета 
самолета и числах Рейнольдса Re=3, 9 и 15 млн. соответствующих 
экспериментальным значениям в аэродинамических трубах и условию натурного 
полета самолета при значениях угла атаки α от 0 до значений, соответствующих 
режиму начала бафтинга (α≈5º). Проведены расчетные исследования по 
определению погрешности вычисления аэродинамических характеристик. Для 
выполнения этой задачи были проведены расчеты на трех различных сетках.  

Базовый расчет (вариант 2) выполнен на сетке с параметрами: 201*25*40 с 
общим числом узлов для расчета невязкого течения 201000. (120*15 узлов на 
поверхности крыла и 170*25 узлов на поверхности фюзеляжа). Для расчета 
пограничного слоя использовалась сетка, совпадающая с сеткой для невязкого 
расчета на поверхности крыла и имеющих порядка 40 узлов по нормали к 
поверхности (120*15*40 узлов). 
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Вариант 1: с общим числом узлов для расчета невязкого течения 100000. 

Вариант 3: с общим числом узлов для расчета невязкого течения 402000.  

На рисунках 1 и 2 преведны результаты расчетных исследований для трех 

вариантов сеток. Видно, что при расчете для значения угла атаки α=2, 

соответствующему крейсерскому режиму полета, картины обтекания верхней 

поверхности крыла практически одинаковы. При значении угла атаки α=3.8 эта 

различие становится более значимым как по величине зоны отрыва, так и по ее 

интенсивности. 

 

M=0.78 α=2˚   

Сетка 100000 Сетка 200000 Сетка 400000 

   
α=3,8˚ α=3,8˚ α=3,8˚ 

   
Рисунок 1 – Примеры обтекания верхней поверхности крыла 

 

На графиках распределения давления Cp по размаху крыла видна 

существенная разница между самой «грубой» сеткой и сетками с большим 

количеством узлов, рисунок 2. 



13 

 

0.33

0.332

0.334

0.336

0.338
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Рисунок 2 - Сравнение расчетных и 

экспериментальных результатов 

– расчет на базовой сетке 

– расчет на удвоенной сетке 

– расчет на грубой сетке  

 эксперимент 

Рисунок 3 - Сравнение коэффициентов 

Су при значении числа Маха М=0.8 

1 – сетка 100000 узлов  

2 - сетка 201000 узлов  

3 – сетка 401000 узлов  

 

На графиках распределения давления Cp по размаху крыла видна 

существенная разница между самой «грубой» сеткой и сетками с большим 

количеством узлов, рисунок 2. Изходя из этого можно предположить, что 

значения коэффициентов подъемной силы Су тоже будут существенно 

отличаться при использовании грубой и более мелкими сетками. 

На рисунке 3 приведено сравнение коэффициентов подъемной силы Су 

при значении числа Маха М=0.8 и угле атаки α=1 и двух значения числа Re 

9 млн. Так же имеет место удовлетворительная сходимость между двумя 

подробными сетками, менее 1 % и существенное отличие между «грубой» и 

базовыми сетками, более чем на 2 %.  

Вторая глава посвящена расчетным исследованиям по определению 

особенностей обтекания стреловидных крыльев и численному определению 

начала бафтинга для аэродинамической компоновки летательного аппарата. 

Важным параметром, характеризующим область летных углов атаки, 

является величина начала бафтинговых явлений по углу атаки. Согласно 

Авиационным правилам, на крейсерских режимах полета приращение 

перегрузки при выходе на границу бафтинга не должно быть менее 0.3. Это 

означает, что запас между коэффициентом подъемной силы крейсерского полета 

(Су) и коэффициентом подъемной силы начала бафтинга (Субаф) должен быть не 

менее 0.3Су. Значение коэффициента подъемной силы начала бафтинга (Субаф) 

или границы бафтинга является одним из тех ограничений, которые необходимо 

учитывать при проектировании крыла самолета. Величина коэффициента 

подъемной силы начала бафтинга определяет максимальное разрешенное 

значение коэффициента подъемной силы крейсерского полета. Одним из самых 
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распространенных способов определения величины начала бафтинга является 

определение начала нелинейного участка кривой Су=f) (рисунок 4). 

 

  
Рисунок 4 – Пример определения начала 

бафтинга 

Рисунок 5. – Ограничение удлинения крыла λ 

по условию бафтинга 

 

На рисунке 5 показан характерный вид зависимостей Су и Субаф от 

удлинения крыла. Увеличение удлинения крыла приводит к росту Су, 

соответствующего максимальному аэродинамическому качеству самолета, тогда 

как Субаф от удлинения крыла λ меняется мало, а с ростом числа Маха 

снижается. Точка пересечения линии Субаф и линии 1.3Су ограничивает 

величину максимального значения удлинения крыла, при котором выполняется 

нормативное требование по бафтингу. Таким образом, ограничение по бафтингу 

крыла становится препятствием на пути дальнейшего повышения 

аэродинамического качества самолета. 

Для определения величины границы начала бафтинга крыла 

магистрального самолета сначала выполняется расчет компоновки по углу атаки 

α с шагом Δα=0.5º до тех пор, пока программа позволяет выполнять расчет. 

После этого, для определения начала нелинейного участка кривой Су=f) 

необходимо проводить расчеты с малым шагом 0º вновь до тех пор, пока 

программа позволяет выполнять расчет. При этом расчитываются основные 

аэродинамические характеристики и распределение давления в сечениях крыла. 

Начало бафтинга определялось тремя различными спосабами 

основанными на анализе основных аэродинамических характеристик: 

по анализу зависимости Су=Су() (Метод 1), рисунок 4. 

по анализу топологии картины предельных линий тока на верхней 

поверхности крыла (метод 2), рисунок 6. 

по анализу изменения коэффициента трения Cхтр (Метод 3) (рисунки 7-8). 

На трансзвуковых режимах с увеличением угла атаки растет 

интенсивность скачка уплотнения. На верхней поверхности крыла на угле атаки, 

выше определенного значения, появляется замкнутая отрывная зона, 

индуцированная скачком уплотнения. Одновременно отрывная зона развивается 

в окрестности задней кромки. С увеличением угла атаки линия присоединения 

замкнутой отрывной зоны смещается к задней кромке, а линия отрыва 

незамкнутой отрывной зоны у задней кромки смещается вперед в направлении к 

скачку. Когда, угол атаки достигает некоторого значения, обе отрывные зоны 
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смыкаются. Предполагается, что с этого момента состояние пограничного слоя 

переходит в нестационарное, и значение этого угла атаки и величина Су 

определяет начало бафтинга. 

 

  

Рисунок. 6 – Пример определения границы начала бафтинга по анализу картины 

обтекания верхней поверхности крыла 

 

Определение начала бафтинга по методу изменения коэффициента 

трения Cхтр (Метод 3) 

Предложена новая методика определения величины границы начала 

бафтинга включающая в себя три основных этапа. 

На первом этапе проводилось определение «базового» угла атаки . На 

этом угле атаки величина коэффициента трения за скачком уплотнения первый 

раз становится равной нулю. Это происходит в характерном сечении по размаху. 

Положение характерного сечения выбирается из анализа распределения 

коэффициентов трения и давления на верхней поверхности крыла. Для 

рассматриваемой конфигурации характерное сечение расположено на 60 % по 

размаху крыла. 

На втором этапе проводится расчет параметров течения и основных 

аэродинамических коэффициентов для угла атаки , увеличенного или 

уменьшенного на 0.1 относительно величины полученного на первом этапе 

«базового» угла атаки. По результатам этих расчетов определялись 

максимальное значение величины коэффициента трения в области за скачком 

уплотнения Cхтр. 

 

-- -- -- угол -0.1º 

-------- базовый угол 

- - - -  угол +0.1º 

 

 

 

 
Рисунок 7 – Пример определения целевой функции 
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На третьем этапе строится зависимость изменения величины 

коэффициента трения Cхтрmax от угла атаки Cхтр(). Определяется угол атаки, 

при котором значение величины сопротивления трения за скачком уплотнения 

Cхтр max равно нулю, рисунок 8. Этот угол атаки принимается в качестве угла 

начала бафтинга “α buf”. Далее, используя экстраполяцию зависимости Cу(α) до 

значения “α баф” можно определить значение величины коэффициента 

подъемной силы, близкой к началу бафтинга, рисунок 8. 



Cхтр

baf базовый +0.1º базовый базовый -0.1º
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Рисунок 8 – Пример определения угла атаки α бафтинга и Су бафтинга 

 

Проведены расчетные исследования полной компоновки самолета. Схема 

модели приведена на рисунке 9, расчетная сетка на рисунке 10. 

 

  

Рисунок 9 – Расчетная компоновка 

модели 

Рисунок 10 – Пример построения сеток на 

элементах модели 

 

На рисунке 11 построен график зависимости Субаф от угла атаки, 

полученные тремя методами.  
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Рисунок 11 – Сравнение начала бафтинга, полученных тремя методами 
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Видно, что различие между результатами, полученными тремя методами, 

находится в диапазоне от 4 до 9 %, что является достаточно хорошим 

результатом на предворительном этапе проектирования. 

Третья глава посвящена верификации результатов численных 

результатов и экспериментальных исследований определения начала бафтинга 

оптическими методами. 

Для подтверждения корректности разработанного метода были проведены 

исследования модели в аэродинамической трубе ЦАГИ. Для определения начала 

бафтинга визуальными методами по результатам экспериментальных 

исследований были использованы 3 метода: метод люминисцентных 

минишелковинок; метод баропокрытий; тепловизионный метод 

Метод люминесцентных минишелковинок был применен для 

визуализации течения на верхней поверхности крыла полумодели в 

аэродинамической трубе Т-128. В качестве минишелковинок использовались 

нити из синтетического волокна (капрона), пропитанные люминесцирующим 

составом. После испытаний полученные изображения контрастировались, 

обрезались и на них впечатывались параметры потока. 

Метод баропокрытий 

В аэродинамическом эксперименте на поверхности моделей тонкая 

пленка жидкие кристаллы (ЖК) подвергается одновременному воздействию 

температуры, давления и касательных напряжений. Влияние температуры на 

свойства ЖК можно исключить или уменьшить путем подбора 

соответствующего состава ЖК смеси. Начиная с угла атаки α=2.5, на 

поверхности крыла заметен скачок уплотнения. Скачок выглядит как резкое 

уменьшение касательного напряжения. С ростом угла атаки скачок смещается 

вниз по потоку, а его интенсивность возрастает. 

Тепловизионный метод определения аэродинамических 

характеристик 

Методика совмещения испытаний в АДТ Т-128 основана на 

использовании техники тепловидения, позволяющей одновременно с каждым 

отсчетом значения аэродинамических коэффициентов на аэродинамических 

весах и модулях давления регистрировать и термограммы, по изменению 

температурного поля определить состояние пограничного слоя на крыле и 

положение по размаху линий ламинарно-турбулентного перехода пограничного 

слоя, скачка уплотнения или системы скачков, замыкающих местную 

сверхзвуковую зону на крыле.  

В таблице 1 представлено сравнение результатов полученных из анализа 

визуальных способов, и сравнение с численным методом 3. 
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Таблица 1 – Значения угла начала бафтинга полученных из анализа визуальных 

способов и сравнение с численным методом 3 

 Метод 1 Метод 2 Метод 3 Расчет  

М αбаф αбаф αбаф αбаф 

0.78 3.84 4 3.9 4.07 

0.8 3.1 3.2 3.1 3.28 

0.82 2 2.1  2.19 

Различие между результатами экспериментальных исследований 

полученными тремя методами находится в диапазоне от 4 до 9%, что является 

удовлетворительным результатам на на этапе испытаний аэродинамической 

модели в АДТ. 

Четвертая глава посвящена анализу экспериментальных результатов 

определения начала бафтинга полученных с помощью датчиков Kulait, и 

верификации численных величин с результатами эксперимента. 

Аэродинамические критерии бафтинга могут быть использованы на 

ранних этапах проектирования самолета, когда еще не определены упруго-

массовые характеристики конструкции и соответственно, не могут быть 

получены оценки частот собственных колебаний и отклика конструкции на 

нестационарную аэродинамическую нагрузку. Для того, чтобы выяснить 

правомерность использования аэродинамических критериев, в ЦАГИ была 

проведена работа по их сравнению с динамическими применительно к явлению 

бафтинга крыла.  

Для исследованной модели было применено 7 критериев определения 

начала бафтинга крыла на основе результатов измерений сил и пульсаций 

аэродинамических нагрузок, которые получены при испытаниях 

крупномасштабной полумодели в широком диапазоне углов атаки при 

различных значениях числа Маха и числа Рейнольдса.  

Критерий 1 – начало отклонения от линейного участка кривой подъемной 

силы по углу атаки, или уменьшение производной Cy
, как для суммарных 

величин Cya, так и для сечений. 

Уменьшение производной Cy
 является индикатором развития отрыва 

потока на крыле. На рисунке 12 приведены зависимости коэффициентов 

нормальной силы Cn в сечениях крыла при М=0.78, Re=10.5млн. Для сечения 

«М» при z =59 % и «К» при z =0.82 %. Углы атаки, при которых величина 

отклонения Cn по углу атаки составляет 0.1°, равна α1= 4.1° для сечения 

крыла z =59 % и α1= 3.9° для  сечения z =0.82 %. 
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 Сечение «М» Сечение «К» 

Рисунок 12 – Критерий 1, отклонение кривой Cn от линейного участка для двух 

сечений крыла 

 

Критерий 2 – начало отклонения от линейного участка кривой момента 

тангажа по углу атаки mza. 

Критерий 3 – характер изменения поляры первого рода, как для 

суммарных величин Су(Сх), так и для отдельных сечений Cn(Cτ). 

Следующие критерии основаны на анализе изменения распределений по 

поверхности крыла нестационарных аэродинамических нагрузок.  

Критерий 4 – изменение коэффициента давления вблизи задней кромки 

крыла с ростом угла атаки.  

Рассмотренные выше критерии 1÷4 позволяют лишь косвенно указывать 

начала бафтинга, поскольку используют только стационарные аэродинамические 

характеристики. Более точными критериями для определения начала бафтинга 

являются критерии, связанные с анализом изменений пульсаций давления. 

Критерий 5 – изменение среднеквадратичного отклонения коэффициента 

давления (СКО Cp) в сечении по размаху крыла при различных значениях угла 

атаки. 

Критерий 6 – изменение уровня пульсаций давления в сечениях с ростом 

углов атаки.  

Значения пульсаций давления dP зависят от параметров набегающего 

потока и являются только косвенным показателем развития бафтинга. Однако 

изменения dP при увеличении углов атаки могут служить критерием начала 

бафтинга для конкретной модели в сочетании с другими критериями. 

Критерий 7 – изменение амплитуд безразмерных пульсаций давления в 

сечениях с ростом угла атаки. 

На рисунках 13 и 14 показаны зависимости изменения коэффициента 

нормальной силы по углу атаки )(nc  для сечений крыла z =59 % и z =82 %. 

Здесь же показаны значения углов атаки начала бафтинга, определенные по 

критериям 1÷7. Видно, что оценки значений углов атаки начала бафтинга, 

определенные по критериям 5÷7, на 0.8°÷0.9° больше оценок углов атаки, 

определенных по критериям 1÷3.  
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Рисунок 13 – Начала бафтинга в сечении 

«М» (z=59 %) крыла с помощью 

различных критериев 

Рисунок 14 – Определение начала бафтинга 

в сечении «К» (z=82 %) крыла с помощью 

различных критериев 

 

Различие между результатами, полученными различными расчетными и 

экспериментальными методами, находится в диапазоне от 1 до 9 %, что является 

удовлетворительным результатам. 

Пятая глава посвящена верификации численного метода определения 

начала бафтинга для 3-х вариантов крыльев трансзвуковых самолетов и 

сравнение с летным экспериментом. Выполнена оценка влияния ограничений по 

бафтингу на ЛТХ, ВПХ ближне-средне магистрального самолета. 

В пункте 1 выполнено сравнение расчетных, экспериментальных и 

натурных (по результатам летных испытаний) величин начала бафтинга 

регионального самолета 

По результатам приведенных выше расчетно-экспериментальных данных 

выплнено сравнение с результатами, приведенными в банке аэродинамических 

характеристик и предварительным вариантам летных испытаний [10], рисунок 

15. 

 

Рисунок 15 –Начало бафтинга для самолета конфигурации 1 

 

На рисунке 15 построен график зависимости угла атаки начала бафтинга 

по числу Маха М на основании данных из банка аэродинамически 

характеристик, летных испытаний и расчетных исследований, полученных 

выше. Различие между результатами, полученными тремя способами, находится 

в диапазоне от 4 до 9 %, что является достаточно хорошим результатам на 

предворительном этапе проектирования. 
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В пункте 2 выполнено сравнение расчетных, экспериментальных и 

натурных (по результатам летных испытаний) величин начала бафтинга 

магистрального самоелета (МС)  

В АДТ Т-106М и Т-128 ЦАГИ были проведены экспериментальные 

испытания аэродинамической модели МС и был подтвержден высокий уровень 

аэродинамических характеристик. Была выполнена валидация расчетных 

значений с результатами экспериментальных исследований.  

Начало бафтинга определялось расчетным образом на основании анализа 

топологии предельных линий тока на верхней поверхности. Режим начала 

бафтинга принимался из условия полностью разомкнутой зоны отрыва где либо 

по размаху крыла, когда отрыв, вызванный скачком уплотнения, смыкался с 

диффузорным отрывом. Данный критерий хорошо согласуется с другими 

оценками границ бафтинга, в том числе и экспериментальными, что было 

показано выше.  

Сравнение расчетных оценок начала бафтинга представлено на рисунке 

16.  

0.7 0.72 0.74 0.76 0.78 0.8 0.82 0.84

M

Cyбаф

расчет методом 3

предварительный банк АХ 

 
Рисунок 16 – Сравнение начала бафтинга по результатам расчетов и бака 

аэродинамических характеристик нулевого уровня 

 

Различие между результатами, полученными тремя способами, находится 

в диапазоне от 2 до 15 %, что является удовлетворительным результатам на 

предворительном этапе проектирования. 

Видно, что с ростом числа М различие усиливается, что может быть 

связано с тем, что при увеличении числа М на крыле развиваются обширные 

сверхзвуковые зоны с сильными замыкающими скачками уплотнения. Это в 

свою очередь может вызвать мощный отрыв пограничного слоя, который не 

учитывается расчетным методом. 

В пункте 3 выполнено сравнение расчетных, экспериментальных и 

натурных (по результатам летных испытаний) величин границы начала 

бафтинга конфигурация 3  

Расчеты выполнены по программе трансзвукового обтекания описанной в 

главе 1, для компоновки крыло+фюзеляж при числах Маха М=0.85-0.9 и числе 

Рейнольдса Re=50 млн. Представлены результаты численных исследований 

обтекания модели, распределение давления Cp на крыле и фюзеляже, параметры 
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пограничного слоя на крыле и общие аэродинамические характеристики 

исследованной модели. Выполнено сравнение результатов расчетных 

исследований с экспериментальными данными. Экспериментальные 

исследования были выполнены в ходе проекта FLIRET (FLIght REynolds number 

Testing) в аэродинамической трубе EWT.  

Результатоы полученные в аэродинамической трубе обрабатывались и 

строились зависимости Су(). Субаф. определяется из условия, что наблюдается 

существенная нелинейность в изменениях коэффициента подъемной силы в 

зависимости от угла атаки. Величина Субаф принималось равной значению 

отклонения производной на величину 0,1 градуса. По данным полученным для 

нескольких значений чисел М были получены результаты Субаф(М), по 

результатам расчетного и экспериментального метода (рисунок 17). 

Экспериментальные значения коэффициента Субаф несколько выше, чем в 

расчете. При больших числах Маха и составляет 10 % при М=0.89, с ростом 

числа М различие возрастает. Это эффект может быть обусловлен тем, что с 

ростом числа М на крыле развиваются значительные сверхзвуковые зоны, на 

которых могут быть отрывы пограничного слоя и которые слабо учитываются 

расчетной программой при околозвуковых значениях числа М. 

 

 

Рисунок 17 – Зависимость величины Субаф от числа М для расчетных и 

экспериментальных данных 

 

В результате проведенных исследований была оценена возможность 

использования расчетных и экспериментальных инструментов для оценки 

начала бафтинга на предварительном этапе проектирования. Полученные 

результаты показали удовлетворительную сходимость между результатами 

расчета и данными, полученными в аэродинамической трубе и в ходелетных 

испытаний. Из всего вышеперечисленного можно сделать вывод о возможности 

применения программы транзвукового обтекания и рассмотренного 

итерационного метода для оценки величины начала бафтинга на 

предварительном этапе проектирования. 
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В пункте 4 выполнены исследования влияния величины Су начала 

бафтинга на ЛТХ, ВПХ ближне-среднего магистрального самолета 

Разработка новых проектов пассажирских самолетов ведется в условиях 

необходимости обеспечения большого числа противоречивых требований и 

ограничений. Среди них можно выделить следующих два направления 

требований, выполнение которых, обеспечивает коммерческий успех 

разрабатываемого проекта: 

- обеспечение безопасности полета на всех режимах полета; 

- необходимость обеспечения конкурентоспособности по основным 

технико-экономическим показателям с перспективными самолетами данного 

класса.  

Для обеспечения безопасности полета будущего самолета его 

проектирование ведется в строгом соответствии с существующими нормами 

летной годности. 

Обеспечение конкурентоспособности достигается внедрением новейших 

достижений в области аэродинамике, прочности, двигателестроении и других 

отраслях авиастроения. 

Для определения влияние начала бафтинга на ЛТХ были проведены 

параметрические расчетные исследования влияния величины Субаф на летно-

технических характеристик самолета. Значения Сугп, соответствующие условия 

горизонтального полета (G = Y) являются универсальными для любого самолета 

и определяются только тремя параметрами: высотой, крейсерской скоростью 

полета и удельной нагрузкой на крыло. Учитывая, что запас по бафтингу должен 

обеспечивать возможность полета с перегрузкой 0.3. можно построить 

универсальные кривые связывающие высоту, Субаф  и нагрузку на крыло при 

различных числах М.  

Для расчета ЛТХ использовались аэродинамические характеристики и 

характеристики двигателей, принятые на этапе рабочего проектирования. Для 

анализа влияния изменения начала бафтинга на характеристики дальности 

полета были проведены расчеты траектории при различных значениях взлетного 

веса самолета и высот начала крейсерского полета. Вес снаряженного самолета 

при этом не менялся. Крейсерское число М для всех вариантов принималось 

равным  - 0.80. 

Рассмотренная выше связь Су и высот начала крейсерского полета имеет 

место при сохранении постоянной скорости (числа М) крейсерского полета. 

Существует возможность увеличения Ннк за счет уменьшения крейсерского 

числа М полета. На рисунке 18 показано влияние числа М на Ннк и дальность 

полета на участке набора высоты. Там же показаны ограничения на Сугп по 

условиям бафтинга. Уменьшение числа М полета позволяет существенно 

увеличить высоту начала крейсерского полета.  

 



24 

9800

10000

10200

10400

10600

10800

11000

11200

11400

11600

0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9
Су начала крейсерского полета

В
ы

с
о

т
а

 н
а

ч
а

л
а

 к
р

е
й

с
е

р
с

к
о

го
 п

о
л

е
т
а

, 
м М=0.75

М=0.8

Граница бафтинга

Сукмах

 

150

170

190

210

230

250

270

290

310

330

0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9

Су начала крейсерского полета

Д
а

л
ь

н
о

с
т
ь

 н
а

б
о

р
а

 в
ы

с
о

т
ы

 ,
м

М=0.75

М=0.8

Сукмах

 
Рисунок 18 – Влияние числа М полета на 

допустимую высоту начала крейсерского 

полета 

Рисунок 19 – Влияние числа М полета 

на дальность участка набора высоты 

 

Это связано главным образом с увеличением величины начала бафтинга 

по мере уменьшения числа М крейсерского полета. При этом, несмотря на 

некоторое увеличение Сукмах, запас между Сукмах и Субаф расширяется в сторону 

увеличения допустимых высот крейсерского полета.  

При полете на режимах, обеспечивающих максимальную дальность (полет 

на Сукмах), потребная для набора высоты дальность полета с уменьшением 

крейсерского числа М уменьшается, рисунок 19. Однако с увеличением высоты 

начала крейсерского полета, несмотря на уменьшение числа М, дальность 

набора высоты увеличивается. 

В заключении кратко сформулированы основные результаты и выводы 

диссертации: 

1. Создана и апробирована методика расчета аэродинамических 

характеристик на режимах обтекания крыла близких к началу трехмерного 

отрыва пограничного слоя; 

2. На основании комплексных расчетно-экспериментальных исследований 

показаны особенности обтекания стреловидных крыльев большого удлинения, 

спроектированных по сверхкритическим профилям; 

3. Предложен способ определения величины начала бафтинга Субаф на 

крейсерских режимах полета для современных пассажирских самолетов, 

который может быть использован для оценки безопасности и экономической 

эффективности разрабатываемых самолетов на ранних этапах проектирования 

4. Проведено сравнение методов определения величины Субаф для 

нескольких вариантов современных пассажирских самолетов. Показано, что, 

предложенный метод дает оценки, которые согласуются с летным 

экспериментом в пределах 15 %. 

5. Выполнены расчетные исследования компоновки магистрального 

самолета со стреловидным крылом большого удлинения при трансзвуковых 

скоростях полета и углах атаки до режима начала бафтинга. 

6. Приведены результаты экспериментальных исследований отрывных 

режимов обтекания крыла методом минишелковинок, масляных покрытий, с 
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использованием результатов измерений давлений и пульсаций давлений на 

дренированной модели. 

7. Показана близость результатов исследования области отрыва 

полученных «аэродинамическими» критериями с помощью расчетных и 

экспериментальных результатов исследований 

8. Приведены исследования по влиянию величины Субаф на ЛТХ и ВПХ 

самолета 

9. Разработанный метод апробирован на существующих компоновках 

современных пассажирских самолетов. Метод был использован для определения 

величины начала бафтинга Субаф перспективных современных пассажирских 

самолетов, в том числе SSJ и МС-21 при формировании банка аэродинамических 

характеристик нулевого уровня.  

10. Метод может быть рекомендован к применению в КБ для определения 

Субаф компоновок перспективных дозвуковых и трансзвуковых летательных 

аппаратов. 
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