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Получение льготной лицензии ANSYS
Academic Teaching для численного моделирова�
ния исследуемых процессов открыло новые воз�
можности по внедрению наукоемких технологий
на кафедре авиационных двигателей ВУНЦ
ВВС «ВВА им. проф. Н.Е. Жуковского и Ю.А.
Гагарина» (г. Воронеж) в учебный процесс и при
проведении научно�исследовательских работ,
выполнения выпускных квалификационных ра�
бот и для получения новых научных результа�
тов с целью повышения безопасности полетов
боевых воздушных судов (ВС).

Опыт эксплуатации боевых ВС четвертого
поколения свидетельствует о возможности по�
падания посторонних предметов (ПП) с покры�
тия аэродрома во входное устройство (ВУ) [1].
Повреждения элементов проточной части сило�
вой установки (СУ) (забоины, вырывы, загибы
рабочих лопаток) приводят к преждевременно�
му съему двигателя (ПСД) с эксплуатации, ма�
териальным и значительным экономическим
потерям. Согласно статистическим данным, вы�
сокий уровень ПСД из�за попадания ПП обус�
ловлен рядом причин и факторов. К причинам
ПСД относятся: попадание во ВУ и проточную
часть двигателя ПП с аэродромного покрытия;
попадание птиц и льда в газотурбинный двига�
тель (ГТД); отсутствие технологической дисцип�
лины (оставление обслуживающим персоналом
инструмента и расходного материала в канале
СУ); повреждение деталями конструкции и дви�
гателя ВС; нарушение правил эксплуатации ВС
(не выдерживание дистанции при рулении и
взлете, выкатывание за пределы взлетно�поса�
дочной полосы, грубая посадка и др.). К факто�

УДК 621.452.2

ПРИМЕНЕНИЕ  ПРОГРАММНОГО  КОМПЛЕКСА  ANSYS CFX  ДЛЯ  РАСЧЕТА
ХАРАКТЕРИСТИК  АВИАЦИОННЫХ  СИЛОВЫХ  УСТАНОВОК  БОЕВЫХ  САМОЛЕТОВ

В  ЦЕЛЯХ  ПОВЫШЕНИЯ  БЕЗОПАСНОСТИ  ПОЛЕТА

© 2012  А.С. Салтыков

ВУНЦ ВВС «ВВА им. проф. Н.Е. Жуковского и Ю.А. Гагарина», г. Воронеж

Поступила в редакцию 17.10.2012

В статье представлены основные результаты расчетного исследования по совершенствованию кон�
струкции и улучшения характеристик работы сверхзвуковых воздухозаборников боевых авиацион�
ных комплексов четвертого поколения. В качестве практических рекомендаций предложены конст�
руктивные мероприятия, направленные на повышение безопасности полетов и улучшение взлетно�
посадочных характеристик боевых воздушных судов.
Ключевые слова: боевое воздушное судно четвертого поколения, сверхзвуковое входное устройство,
интенсивность вихревого потока, посторонние предметы, численный метод исследования, бортовое
защитное устройство, дополнительное окно подпитки.

рам ПСД из�за  попадания ПП относятся: усло�
вия эксплуатации и содержания искусственных
аэродромных покрытий и грунтовых частей лет�
ного поля. На основе статистических данных
установлено, что ПСД происходит, в том числе
и вследствие разрушения участков искусствен�
ного покрытия. На аэродромном покрытии по�
являются ПП, которые приводят к ухудшению
газодинамических параметров СУ, в виде фраг�
ментов различных форм и размеров � заполни�
тели швов, бетонная крошка и осколки щебня
диаметром до 3 мм, реже от 20 до 50 мм [1].

На современных боевых ВС четвертого по�
коления используется сверхзвуковое ВУ прямо�
угольного сечения со скосом. Сочетание таких
факторов как: повышенный расход воздуха че�
рез двигатель, его низкое расположение и не�
удовлетворительное состояние аэродромного
покрытия приводит к  увеличению уровня ПСД
с эксплуатации по причине попадания ПП с по�
крытия аэродрома, о чем свидетельствуют ин�
формационно�аналитические выпуски ВВС [1].

Таким образом, в качестве в качестве объек�
та исследования выбрана модель сверхзвуково�
го воздухозаборника (ВЗ) боевого ВС четверто�
го поколения типа Су�27 и    МиГ�29 (рис. 1).
Согласно существующей классификации, дан�
ный ВЗ относится к вихревому типу [1]. Иссле�
дования, направленные на уменьшение его ин�
тенсивности вихревобразования являются важ�
ными и актуальными, в связи с тем существует
опасность подхвата свободнолежащего ПП на
аэродромном покрытии и попадании его в тракт
ГТД, что в свою очередь влияет на вероятность
своевременного вылета боевого ВС и в конеч�
ном итоге на уровень безопасности полетов.
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Использование разнообразных средств и спо�
собов защиты авиационных двигателей не позво�
ляет в полной мере защитить СУ, а применяемые
методики оценки интенсивности вихревого по�
тока не достаточно четко показывают качествен�
ную картину протекания вихреобразования пе�
ред ВЗ [1]. Таким образом, разработка и приме�
нение способа измерения интенсивности
вихревого потока перед ВЗ боевого ВС и поиск
путей для обеспечения защиты СУ от попадания
ПП, направленных на повышение уровня боевой
эффективности, позволит успешно решать зада�
чи, связанные с защитой СУ от попадания ПП.

Способ измерения интенсивности вихря по
векторному полю скоростей, представлен в виде
определения циркуляции потока I, вычисляемой
по контуру в форме окружности, охватывающе�
му со всех сторон исследуемый вихрь (рис. 2).
На разработанный способ определения интен�
сивности вихревого потока был получен патент
РФ на полезную модель [2]. Данный подход ос�
новывается на результатах многочисленных эк�
спериментальных исследованиях, в процессе
которых установлено, что сам вихрь замыкался
на контур, в форме круга. Используемый спо�
соб подробно описан в работе [3]. На основании
разработанного способа была произведена оцен�
ка интенсивности вихревого потока, в том чис�
ле и с учетом внешних факторов (скорости вет�
ра и его направления).

На экспериментальной установке, которая
описана в работе [4] была произведена оценка
интенсивности вихревого потока и получена
вихревая характеристика ВЗ в изолированных
условиях и с учетом влияния внешних факто�
ров. Было установлено, что наиболее опасным
направлением ветра является встречный, а ин�
тенсивность вихреобразования увеличивается
по мере достижения условия сдува вихря, ско�
рость которого достигает 5�10 м/c. Таким обра�
зом, в результате проведения эксперимента оп�
ределены характерные условия возникновения
вихря, место и координаты его расположения
перед нижней кромкой ВЗ, время его существо�
вания, и получена вихревая характеристика ВЗ.

В связи с тем, что экспериментальные иссле�
дования дорогостоящие и трудозатратны, то в
качестве метода исследования процесса вихре�

образования был выбран численный метод. До�
стоинством математического моделирования
является то, что численный эксперимент позво�
ляет получить невидимую в естественных усло�
виях картину, индуцируемую вихревыми жгута�
ми и связано с тем, что в натурном эксперимен�
те время их существования незначительно.

Исследование возникновения вихревых по�
токов происходящих в пространстве между по�
крытием аэродрома и входом в воздухозаборные
каналы было выполнено на основе метода конеч�
ных объемов с использованием вычислительно�
го комплекса ANSYS CFX, который является
мощным средством решения различных инже�
нерных газодинамических задач [5]. Порядок
разработки математической модели следующий:
создание модели в графической среде Solid works
с заданным масштабом 1:10 (рис. 3); построение
расчетной сетки в препроцессоре ICEM CFD; за�
дание и приложение граничных условий в пре�
процессоре; расчет параметров в расчетном мо�
дуле; получение данных пост процессоре; анализ
полученных результатов.

Газодинамика воздухозаборных каналов опи�

Рис. 1. Объект исследования – сверхзвуковой ВЗ типа МиГ�29 и СУ�27

Рис. 2. Разложение скорости на радиальную
и тангенциальную ее составляющие
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Рис. 3. Построение 3D модели расчетной
области в графическом редакторе
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сывается дифференциальными уравнениями
турбулентного течения газа, которые могут быть
решены конечно�разностными методами, осно�
ванными на усреднении системы уравнений в
частных производных, описывающих законы
сохранения массы, энергии, импульса в турбу�
лентной системе. Используемый пакет ANSYS
CFX позволяет численным методом произво�
дить решение сложных практических задач га�
зодинамики, на основе выбранной моделей тур�
булентности. Среди дифференциальных моде�
лей турбулентности одной их наиболее
популярных и используемых является двухпа�
раметрическая k–ε модель [6], где по результа�
там исследования установлено, что расхождение
экспериментальных и расчетных данных, при
использовании модели k–ε — достигает 10…15%.

В процессе расчета задавались следующие
начальные условия: рабочее тело – идеальный
газ при стандартных атмосферных условиях Т
= 288 К, Р

а 
= 101325 Па, расход газа через ВЗ G

в

= 1 кг/c (как и на экспериментальной установ�
ки, которая разработана с учетом требований по
теории подобия); граничные условия заданы
следующие: условие «opening» – граничное ус�
ловие на границе с атмосферным воздухом P=P

а
;

«wall» – условие непротекания на стенках к по�

току газа 0=
∂
∂

n
p

; «outlet» – условие выхода по�

тока газа P=P
m
. Реализация приложенных гра�

ничных условий показана на рис. 4. Для точнос�
ти расчетов в программном пакете  ANSYS CFX

использовался критерий сходимости 10�4.
Из обзора литературы установлено, что вих�

ревой поток образовывается в пространстве меж�
ду ВЗ и покрытием аэродрома [1, 6]. Поэтому
формирование ячеек в расчетной сетке должно
быть настолько плотным, насколько это возмож�
но, особенно в области формирования вихревого
потока. Область вычислений была разбита на не�
сколько объемов, для того чтобы можно было точ�
но следить за поведением вихревого потока в об�
ласти его существования. Сложным этапом созда�
ния сетки было расположение ячеек перед и под
ВЗ. Применение метода увеличения числа ячеек
внутри исследуемой области (метод Refine), ко�
торый показан на рис. 5 позволил увеличить чис�
ло ячеек в 3 раза, по сравнению с числом ячеек,
без применения данного метода [6].

Результатом работы явилась разработка ал�
горитма, который позволил получить вихревые
структуры различной интенсивности. На базе
предложенного алгоритма возможно исследо�
вать и предлагать к практическому использова�
нию различные защитные средства технологи�
ческой и конструктивной направленности в том
числе и с учетом влияния внешних факторов
(скорости и направления ветровых воздействий,
которые значительным образом влияют на ис�
следуемую системы в целом). В качестве аргу�
ментов, доказывающих склонность ВЗ к вихре�
образованию на покрытии аэродрома, использу�
ются векторное поле скоростей, поле давлений
и линии тока, выстраиваемые в узловых точках

Рис. 4. Приложение граничных условий
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Рис. 5. Этапы создания сетки: (a) общий вид сетки;  (б) применение метода Refine



754

Известия Самарского научного центра Российской академии наук, т. 14, №4(2), 2012

по вектору местной скорости потока (рис. 6)
Сближение ВЗ с покрытием аэродрома, ве�

дет к сильному течению потока по направлению
к  нижней кромке ВЗ. В этих условиях возмож�
но визуализировать два вихря, поднимающихся
в ВЗ СУ, которые показаны на рис. 6 (а). При
отсутствии влияния внешних факторов оказы�
вается, что эти два вихря имеют разнонаправлен�
ное вращение. Располагая данными численного
эксперимента по исследованию вихревого пото�
ка с использованием вышеописанных условий
проведения численного эксперимента перед ВЗ
СУ без конструктивных средств защиты можно
сделать следующие выводы:

1. Источником энергии для забора воздуха в
воздухозаборный канал СУ является осевой
компрессор, создающий разрежение среды на его
входе – на выходе из ВЗ. Под действием избы�
точного перепада давления воздух из окружаю�
щей среды устремляется на вход в компрессор
через воздухозаборный канал.

2. При работе СУ вход в ВЗ представляет для
внешней среды распределенный по поверхности
F

вх
 сток, расположенный на покрытии аэродрома.

3. Стенки ВЗ оказывают силовое воздействие
на поток, забираемый из внешней среды, застав�
ляя его огибать непротекаемые поверхности сте�
нок. Наибольшее воздействие тела ВЗ на внешний
поток имеет место у передних кромок его обечаек.

Анализ распределения тангенциальной ско�
рости вдоль оси 0х показал, что полученные ре�

зультаты имеют хорошее качественное совпаде�
ние с физическим течением потока перед ВЗ:

� существует два максимума тангенциальной
скорости, как показано на рис. 6(а);

� точка мнимого стока при отсутствии ветра
находится перед плоскостью входа, как показа�
но на рис. 6(б);

� максимум тангенциальной скорости, соот�
ветствующий большему ее модулю, находится
перед ВЗ;

� распределение статического давления под ВЗ
(рис. 6(в)) имеет характерную вытянутую форму
и наличие области пониженного давления перед
корпусом ВУ. Такое распределение вызвано вытес�
нением части объема газа корпусом ВЗ, увеличе�
нием скорости потока непосредственно перед кор�
пусом и, как следствие, снижением давления.

Полученные результаты позволили перейти
к реализации конструктивного средства защи�
ты СУ от попадания ПП, в виде отсекающей па�
нели, которая располагается под нижней кром�
кой ВЗ. Геометрические размеры защитного ус�
тройства (ЗУ) и координаты ее расположения в
пространстве взяты из проведенного цикла гид�
родинамических исследований. На основе раз�
работанной математической модели вихревого
потока были получены результаты численного
моделирования с использованием полей давле�
ний и скоростей, в том числе с наличием вне�
шних факторов (скорости и направления ветра),
результаты которого представлены на рис. 7, 8.

 
 а) линии тока                         б) векторное поле скоростей                в) поле давлений

 (вид слева)                                      (вид сверху)
Рис. 6. Визуализация расчета вихревых характеристик.

 Модель исследуемого ВЗ без защитного устройства и влияния внешних факторов

 а) векторное поле скоростей (вид слева)                         б) поле давлений (вид сверху)
Рис. 7. Результаты численного моделирования. Модель исследуемого ВЗ с наличием  ЗУ (V

в
 = 0 м/с)
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Установлено, что снизить интенсивность
вихревого потока при влиянии внешних факто�
ров возможно, установив ЗУ прямоугольной
формы с боковыми кромками на величину выд�
вижения 47.0=пλ  и с заданным углом ее откло�
нения на 15°. Результат численного эксперимен�
та показал, что наличие ЗУ замыкает вихрь пе�
ред ВЗ на введенную в засасываемый поток
отсекающую поверхность, поэтому в районе при�
менения ЗУ вихря не существует; размывает
поток, сходившийся ранее к точке мнимого сто�
ка. Точка мнимого стока переместилась вперед;
уменьшилась горизонтальная скорость гV  воз�
духа на покрытии аэродрома, индуцируемая раз�
мытым вихрем и снизилось страгивание с места
ПП. Скорость гV снизилась на 25% в сравнении
с данными, полученными перед моделью ВЗ без
конструктивных средств защиты.

 Для верификации данных в репперных точ�
ках была построена зависимость I=f(Н

нк
) (рис.

9), на основе разработанного способа определе�
ния интенсивности вихревого потока. Сходи�
мость данных составила 85%, что говорит высо�
ком качестве разбиения гексаэдрической сетки.
Различия в полученных результатах вызваны уче�
том влияния кормовой части СУ, длины ее кана�
ла, размерами исследуемой области и тем, что
среда считается идеальным несжимаемым газом.

Разработанный алгоритм математической
модели  вихревого потока позволил перейти к

решению других важных задач �  усовершенство�
ванию устройств дополнительной подпитки воз�
духом сверхзвуковых ВЗ авиационных СУ бое�
вых ВС с целью увеличения коэффициента со�
хранения полного давления (у

вх
) за счет

увеличения относительной площади входа ВЗ.
Одним из требованием, предъявляемых к ВС

фронтовой авиации является возможность вы�
полнения боевой задачи при воздействии небла�
гоприятных факторов, с использованием всех
режимов полета. В свою очередь к ВС предъяв�
ляются требования по высокой боевой эффектив�
ности и безопасности полетов. В значительной
степени эти требования обеспечиваются характе�
ристиками СУ боевого ВС. Площадь входа во ВУ
на малых скоростях полета при  повышенных ре�
жимах работы СУ становится недостаточной для
плавного протекания потребного количества воз�
духа. Это приводит к тому, что поток на входе
разгоняется, местные углы атаки на острые пере�
дние кромки обечайки ВУ становятся значитель�
ными и поток отрывается. При этом зона отрыва
становится значительнее, чем выше режим рабо�
ты СУ и меньше скорость полета. Зона отрыва
распространяется вплоть до входа в компрессор
двигателя. Структура потока становится нерав�
номерной и нестационарной. Именно эти факто�
ры и стали определяющими для усовершенство�
вания конструкции ВУ. Анализ конструкции ус�
тройств дополнительной подпитки воздухом
сверхзвуковых ВЗ боевых ВС, показало эффек�
тивность ее применения, особенно на этапах взле�
та и посадки для обеспечения требуемого запаса
газодинамической устойчивости [7]. Сегодня ус�
тройства дополнительной подпитки воздуха при�
меняются практически на всех типах ВС отече�
ственного (МиГ�29, Су�27, Су�34, Ту�22)  и зару�
бежного (Harrier – GR5, Mirage – 2000N)
производства. При выполнени анализа конструк�
ции установлено, что на ВС типа МиГ�29 отсут�
ствует возможность дополнительной подпитки
воздухом, кроме использования «верхнего вхо�
да», поэтому в качестве объекта исследования был

 а) векторное поле скоростей (вид слева)                          б) поле давлений (вид сверху)
Рис. 8. Результаты численного моделирования.

 Модель исследуемого ВЗ с наличием  ЗУ, при влиянии встречного ветра (V
в
 =5 м/с)

Рис. 9. Верификация результатов расчета
с экспериментальными данными
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выбран ВУ (рис. 10) самолета МиГ�29, как ВС,
которое имеет достаточной малый расход газа G

в

и сравнительно небольшую площадь окон «верх�
него входа», а это неприемлимо для осуществле�
ния взлета и посадки [1].

 Был использован подход по разработке мате�
матической модели, который описан выше. Отли�
чительными особенностями являлось задание на
входе в расчетную область (рис. 11) следующих
параметров воздуха: модель реального газа, тем�
пература � 288,15 К, давление � 101325 Па, скорость
набегающего потока � 55,5 м/c. Параметр на выхо�
де: расход воздуха G

в
 = 77 кг/с, что соответствует

режиму «Максимал» двигателя РД� 33 2С [1].
Для стенок ВЗ и покрытия аэродрома было

задано граничное условие непротекания. В ходе
расчетов изменялись такие параметры как: рас�
ход воздуха G

в
 и скорость набегающего потока,

которые имитируют взлета самолета. Результа�

ты расчета представлены на рис. 12 – 14. Полу�
ченные данные позволяют сравнивать парамет�
ры ВЗ без створки дополнительной подпитки
воздухом и с ее применением. По полученным
картинам поля давлений (рис. 13) на входе в дви�
гатель было вычислено значение коэффициен�
та сохранения полного давления (у

вх
) на входе в

двигатель и пересчитаны основные параметры
двигателя (табл.1) и сделан вывод о том, что при�
менение дополнительного окна подпитки возду�
хом позволит повысить экономичность � умень�
шить удельный расход топлива С

уд
, увеличить

коэффициент сохранения полного давления у
вх

,
что приведет к увеличению тяги двигателя.

Таким образом, применение современных
расчетных программных продуктов  для реше�
ния задач, направленных на повышение надеж�
ности и безопасности полетов авиационной тех�
ники является оправданным. Использование

Рис. 10. CAD модель ВУ типа МиГ�29 Рис. 11. Приложение граничных условий

Рис. 12. Поле давлений (вид слева)
а) без створки подпитки; б) со створкой подпитки

Рис. 13. Поле давлений (вид сзади)
а) без створки подпитки                                    б) со створкой подпиткиUsing of ANSYS
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расчетного комплекса ANSYS позволяет повы�
сить качество образования и заложить в выпус�
книках ВУЗа научно�исследовательский потен�
циал, который будет залогом успешного разви�
тия всей науки в РФ в целом.
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