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ла с острой кромкой и углом стреловидности, равным 60◦, при его вертикальных коле-
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(k−ω)-модель турбулентности. Моделирование выполнено для различных чисел Маха
и различных значений угла атаки. Исследованы структура течения в поперечной плос-
кости потока и петли гистерезиса, обусловленные наличием областей сосредоточения
вихрей, определены точки отрыва вихрей. Изучена структура течения при различных
значениях числа Маха, угла атаки, амплитуды и частоты колебаний.

Ключевые слова: дельтовидное крыло, структура течения, сверхзвуковой поток, от-
рыв вихрей.

DOI: 10.15372/PMTF20170303

Введение. Дельтовидные крылья используются во многих сверхзвуковых летатель-
ных аппаратах. При взлете и посадке самолетов и космических аппаратов дельтовидные
крылья обтекаются при больших углах атаки. В этом случае их аэродинамические харак-
теристики существенно ухудшаются вследствие небольшой скорости полета. Более того,
космические летательные аппараты входят в плотные слои атмосферы при больших уг-
лах атаки и больших сверхзвуковых скоростях. Для того чтобы улучшить маневренность
таких летательных аппаратов, необходимо изучить структуру неустановившегося пото-
ка, обтекающего дельтовидное крыло, в частности механизмы образования вихрей и их
отрыва.

Известно, что в установившемся режиме полета сдвиговый слой отделяется от перед-
ней кромки дельтовидного крыла. При этом на подветренной поверхности образуются два
вихря, вращающихся в противоположных направлениях, в результате чего имеет место
максимальный отсос и, следовательно, увеличивается подъемная сила. При определенных
условиях полета образуются также два вторичных вихря существенно меньших размеров,
вращающихся в противоположных направлениях. При достаточно больших углах атаки
происходит разрыв вихревой дорожки на передней кромке крыла, известный как отрыв
вихря, сопровождающийся расширением ядра вихря, торможением внутреннего осевого
потока и существенным изменением характеристик течения вниз по потоку.

Вихревая структура потока и отрыв вихрей при обтекании несжимаемым потоком

дельтовидного крыла, находящегося в стационарном положении, изучались во многих ра-
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ботах. В [1, 2] приведен обзор работ, посвященных исследованию аэродинамики устано-
вившегося и неустановившегося режимов полета аппаратов с дельтовидными крыльями

при малых скоростях.
В [3, 4] проведен анализ структуры неустановившегося течения и отрыва вихрей в

потоке, обтекающем дельтовидное крыло. В [5] представлены результаты исследования

обтекания совершающего вертикальные колебания дельтовидного крыла, полученные с ис-
пользованием методов визуализации. В этих экспериментах обнаружен фазовый сдвиг по-
ложения ядра вихря относительно его положения в случае обтекания крыла, находящего-
ся в стационарном положении. В [6] для объяснения указанного сдвига фаз использована
аналогия с поведением решения динамической системы первого порядка при наличии сту-
пенчатых возмущений.

В [7] с использованием методов визуализации потока обнаружены циклы зарожде-
ния и распада вихрей на передней кромке и петли гистерезиса в структуре потока. В [8]
представлены результаты измерений неустановившегося поля давления на совершающем

вертикальные колебания дельтовидном крыле и показано, что фазовый сдвиг положения
точки отрыва вихря может быть обусловлен изменением противодавления на поверхности

крыла. В работе [9] сделано предположение, что разрушение вихря в неустановившемся
потоке на поверхности крыла происходит вследствие наличия градиента внешнего давле-
ния. В [10] выполнено численное исследование влияния положения поперечной оси тангажа
и скорости тангажа на положение точки отрыва вихря. Течение на дельтовидном крыле
при его вертикальных колебаниях изучено в работах [11, 12]. В [13] исследовано влияние
азимутальной завихренности и наличия критических точек в поперечном сечении крыла

на положение точки отрыва вихря. В [14] изучалась геометрия поперечного вихревого те-
чения на передней кромке дельтовидного крыла при больших углах атаки. Большинство
исследований структуры неустановившегося вихревого течения на дельтовидном крыле

выполнено в рамках модели несжимаемой жидкости или при очень малых числах Маха

невозмущенного потока. Структура течения на дельтовидном крыле, совершающем вер-
тикальные колебания, при больших числах Маха, особенно при сверхзвуковых скоростях,
изучена недостаточно. При полете на больших скоростях структура течения становится
более сложной вследствие появления ударных волн, взаимодействующих с вихрями. При
сверхзвуковых скоростях возможно возникновение потоков с режимами течения на подвет-
ренной поверхности дельтовидного крыла, различающимися количеством и положением
вихрей, наличием внутренних ударных волн и т. п.

Результаты первых исследований сверхзвукового потока на дельтовидных крыльях

различной геометрии при различных условиях течения приведены в работе [15]. Авторами
этой работы предложена классификация течений в зависимости от числа Маха MN по-
тока, нормального к передней кромке крыла, и значений нормальной к передней кромке
компоненты угла атаки αN . Выделены два типа течения на передней кромке: безотрыв-
ное и отрывное. Области существования этих течений в плоскости (MN , αN ) разделены
кривой Стэнбрука — Сквайра, расположенной вблизи прямой MN = 1 (рис. 1).

Параметры αN и MN определяются равенствами

αN = tg−1 (tg α/ cos Λ), MN = M∞ cos Λ

√
1 + sin2 α tg2 Λ ,

где Λ — угол стреловидности.
В [16] приведены результаты визуального исследования течения на дельтовидных кры-

льях при различных значениях угла стреловидности. Авторы этой работы выделили шесть
типов течения в зависимости от значений αN , MN : классический вихрь (тип I), вихрь со
скачком уплотнения (тип II), оторвавшийся пузырь со скачком уплотнения (тип III), ото-
рвавшийся поток, обусловленный наличием скачка уплотнения (тип IV), неоторвавшийся
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Рис. 1. Классификация течений при обтекании стационарного крыла:
I–VI — типы течений; 1–6 — расчетные поля чисел Маха, соответствующие типам
течений I–VI; 1 ′, 3 ′, 4 ′, 5 ′ — результаты визуализации поля течения, соответствующие
различным типам течений (1 ′ — тип I, 3 ′ — тип III, 4 ′ — тип IV, 5 ′ — тип V);
сплошные линии — границы областей различных типов течений, штриховая — кривая

Стэнбрука — Сквайра

поток при наличии скачка уплотнения (тип V), оторвавшийся пузырь при отсутствии
скачка уплотнения (тип VI) (см. рис. 1). В [17–20] предложена аналогичная классифика-
ция для дельтовидных крыльев большей толщины. В [21] выполнено численное модели-
рование процесса обтекания дельтовидного крыла с углом стреловидности, равным 65◦,
при больших углах атаки и больших сверхзвуковых скоростях. В [22] представлены ре-
зультаты экспериментальных исследований в аэродинамической трубе структуры течения

при обтекании дельтовидного крыла с затупленной передней кромкой при сверхзвуковых

скоростях и больших углах атаки.

В данной работе исследуется структура течения при обтекании дельтовидного кры-
ла с острой передней кромкой и углом стреловидности, равным 60◦, при дозвуковых и
сверхзвуковых скоростях. С использованием классификации течений, предложенной в ра-
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боте [16], изучается влияние параметров вертикальных колебаний на режим течения, а
также на распределение давления и аэродинамические характеристики. Исследуется ме-
ханизм отрыва вихрей. Исследования выполнены при различных значениях параметров

вертикальных колебаний крыла, угла атаки и числа Маха.
1. Постановка задачи и методы исследования. Методом конечных объемов вто-

рого порядка решаются трехмерные уравнения Навье — Стокса неустановившегося те-
чения сжимаемой жидкости. Для моделирования турбулентного движения применяется
SST (k−ω)-модель турбулентности. Эффективность использования этой модели при моде-
лировании вихревого потока на дельтовидном крыле отмечалась в работах [23–25]. Для
интегрирования по времени применялся неявный двухвременной алгоритм. Плотность вы-
числялась с помощью уравнения состояния идеального газа, вязкость— с помощью закона

Сазерленда. Вычисления выполнены на параллельных процессорах.
Геометрия крыла и расчетная сетка показаны на рис. 2. Угол стреловидности кры-

ла равен 60◦. Верхняя поверхность крыла плоская, передняя кромка острая (угол между
нормалью к кромке и нормалью к верхней поверхности крыла составляет 10◦, что мини-
мизирует влияние кромки на структуру течения). Толщина крыла, отнесенная к длине
корневой хорды, равна 0,03. Геометрия крыла подобна геометрии, рассмотренной в рабо-
те [16]. Исследуемое течение симметрично относительно центральной линии крыла, по-
этому расчетная область включает только половину крыла. Расчетная сетка является
неструктурированной и состоит из 7 · 106 ячеек. Такая сетка была выбрана после прове-
дения многочисленных расчетов на сетках с различной геометрией и различным числом

ячеек.
Точность расчетов проверялась путем сравнения значений осевой и тангенциальной

составляющих скорости потока при обтекании стационарного крыла, полученных с ис-
пользованием сеток различных размеров. В таблице приведены результаты расчета без-
размерных осевой и тангенциальной составляющих скорости потока в точках поперечного
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Рис. 2. Геометрия крыла (а) и расчетная сетка (б)

Осевая и тангенциальная составляющие скорости,
вычисленные с использованием сеток с различным числом ячеек

N · 106 u/U∞ v/U∞

5,1 1,2511 0,4901
7,0 1,2461 0,4830
9,2 1,2460 0,4828
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сечения, расположенного вблизи вихревого ядра на расстоянии, равном 30 % длины хорды,
при числе Маха, равном 1,2, угле атаки, равном 20◦, и различном числе ячеек сетки N .

Верхняя и нижняя поверхности крыла моделировались твердыми стенками, на ко-
торых ставились условия непроскальзывания. На остальных участках границы области
задавалось давление, соответствующее давлению на бесконечности в свободном потоке.

Число Маха изменялось в диапазонеM∞ = 0,4÷2,0, средний угол атаки— в диапазоне

α0 = 8 ÷ 40◦, амплитуда колебаний крыла составляла α = 4, 8◦, частота вертикальных
колебаний изменялась в диапазоне f = 5 ÷ 50 Гц. Число Рейнольдса, определенное с ис-
пользованием длины корневой хорды крыла, равно Re = 1,3 ·106. Такое же значение числа
Рейнольдса использовалось в работе [16].

Закон вертикальных колебаний крыла принят в следующем виде:

α = α0 + ᾱ sin (ωt + π)

(ω = 2πf — круговая частота). Ось, вокруг которой совершались колебания, располага-
лась ниже корневой хорды на расстоянии от нее, равном половине максимальной толщины
крыла.

Ниже приведены результаты, полученные в конце трех периодов вертикальных ко-
лебаний. При частоте колебаний 5, 10, 50 Гц шаг по времени составлял 0,0010; 0,0005;
0,0001 с соответственно.

Следует отметить, что даже при больших значениях частоты f приведенная часто-
та k = πfc/U∞ не принимает больших значений, поскольку при сверхзвуковом режиме
течения скорость свободного потока U∞ велика.

2. Обсуждение результатов. Ниже приведены некоторые результаты численных
расчетов.

2.1. Структура течения. На рис. 1 показаны поля локального числа Маха в попереч-
ном сечении потока, расположенном на расстоянии, равном 30 % длины хорды, в случае
обтекания крыла, находящегося в стационарном положении. На рис. 1 приведены также
картины течения, полученные в эксперименте методом парового экрана [16] при тех же
значениях параметров. Результаты численного решения задачи согласуются с результа-
тами, полученными в эксперименте.

На рис. 3 показаны поля числа Маха в различные моменты времени в течение од-
ного периода колебаний (интервал (T/4, 5T/8) соответствует движению крыла вверх).
При M∞ = 1,2, α0 = 20◦ в соответствии с классификацией [16] установившееся течение
является “классическим вихрем” (тип I), для которого характерны наличие первичного
и вторичного вихрей и отсутствие ударной волны. При M∞ = 1,2, α0 = 20◦, ᾱ = 4◦

(“классический вихрь”) картина течения не меняется в течение периода колебаний. Тем
не менее в этом случае по мере увеличения угла атаки происходит увеличение интенсивно-
сти вихря, которое сопровождается увеличением скорости вращения на периферии вихря
и существенным уменьшением плотности воздуха в его ядре. С увеличением угла атаки
увеличивается размер ядра вихря, а сам вихрь удаляется от поверхности крыла. Ниже
первичного вихря появляется поперечная ударная волна. Под действием возникающего
при этом противодавления увеличивается расстояние между первичным и вторичным те-
чениями, ядра первичных вихрей сближаются. Вихревая пелена и ядро первичных вихрей
занимают бо́льшую площадь на подветренной поверхности крыла. Из результатов срав-
нения картины неустановившегося течения вокруг крыла, совершающего вертикальные
колебания при M∞ = 1,2, α0 = 20◦, ᾱ = 4◦, и картины установившегося течения вокруг
неподвижного крыла при M∞ = 1,2, α0 = 20◦ следует, что картина установившегося те-
чения, наблюдаемая при M∞ = 1,2, α0 = 20◦, совпадает с картиной неустановившегося
течения при угле атаки α = 17,34◦ и t = T/8. Картина установившегося течения, на-
блюдаемая при M∞ = 1,2, α0 = 24◦, совпадает с картиной неустановившегося течения
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Рис. 3. Картины течения в различные моменты времени в течение периода

колебаний крыла:
а — M∞ = 1,2, α0 = 20◦, ᾱ = 4◦, f = 10 Гц, б — M∞ = 1,2, α0 = 30◦, ᾱ = 8◦, f = 10 Гц,
в — M∞ = 2, α0 = 30◦, ᾱ = 8◦, f = 10 Гц

при α = 22,83◦, t = T/8. Таким образом, при обтекании неподвижного крыла и кры-
ла, совершающего вертикальные колебания, существует сдвиг по времени, приближенно
равный T/8.

Рассмотрим течение с параметрами, приведенными выше, но с амплитудой верти-
кальных колебаний крыла, равной 8◦. В этом случае при t = 0 структура течения также
представляет собой “классический вихрь”, но амплитуда колебаний крыла в два раза
больше, чем в рассмотренном выше случае. При этом с уменьшением угла атаки область
вторичного отрыва существенно уменьшается. При увеличении угла атаки течение вы-
ше вихревой пелены и па́ры первичных вихрей становится коническим сверхзвуковым

течением (проекция вектора скорости на плоскость, перпендикулярную лучу, исходяще-
му из кромки крыла, больше скорости звука). Осевое вращение навстречу друг другу
двух конических сверхзвуковых течений, направленных от передней кромки к плоскости
центральной симметрии, вызывает ускорение течения вдоль размаха крыла, что приво-
дит к возникновению внутренней ударной волны, расположенной выше пары первичных
вихрей. Согласно классификации [16] такое течение представляет собой “вихрь со скачком
уплотнения” (тип II). При дальнейшем увеличении угла атаки происходит увеличение ин-
тенсивности находящейся выше вихря ударной волны, эта волна удаляется от ядра вихря,
что приводит к замедлению течения в направлении корневой части крыла и изменению

направления течения.
При M∞ = 1,2, α0 = 30◦ установившееся течение называется “вихрем со скачком

уплотнения” (см. рис. 3,б). Течение при тех же параметрах и амплитуде колебаний кры-
ла ᾱ = 4◦ имеет такую же структуру. В случае колебаний крыла с амплитудой ᾱ = 8◦

ударная волна, движущаяся над первичным вихрем, исчезает и течение превращается в
“классический вихрь”. С увеличением угла атаки между парой первичных вихрей появ-
ляется горизонтальная ударная волна, расположенная на расстоянии от крыла, которое
практически не меняется. В этом случае внутренняя ударная волна является более интен-
сивной, чем в случае уменьшения угла атаки.

При M∞ = 2, α0 = 30◦ установившееся течение является “вихрем со скачком уплот-
нения”. При колебаниях крыла с M∞ = 2, α0 = 30◦, ᾱ = 8◦ на стадии движения с умень-
шающимся углом атаки структура потока меняется и появляется “оторвавшийся пузырь
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Рис. 4. Изменение коэффициента давления на расстоянии, равном 30 % длины

хорды, в течение периода колебаний крыла:
а — M∞ = 0,8, α0 = 20◦, ᾱ = 4◦, б — M∞ = 1,2, α0 = 20◦, ᾱ = 4◦; 1–5 — подветренная

поверхность крыла, 1 ′–5 ′ — наветренная поверхность крыла; 1, 1 ′ — t = 0, 2, 2 ′ —
t = T/4, 3, 3 ′ — t = T/2, 4, 4 ′ — t = 3T/4, 5, 5 ′ — t = 7T/8

с ударной волной” (тип III). Согласно классификации [16] “оторвавшийся пузырь” пред-
ставляет собой вихрь без вторичного отрыва потока. Такая структура течения подобна
“вихрю с ударной волной”, различие заключается в отсутствии вторичного отрыва. При
увеличении угла атаки между парой первичных вихрей появляется горизонтальная удар-
ная волна. Кроме того, наклонная ударная волна, распространяющаяся над вторичным
вихрем, становится более интенсивной и ее направление движения изменяется.

При постоянном угле атаки с увеличением числа Маха свободного потока “классиче-
ский вихрь” становится “вихрем с ударной волной”, а затем превращается в “отделивший-
ся пузырь с ударной волной”. Изменение типа течения обусловлено тем, что с увеличением
числа Маха первичный вихрь, постепенно расширяясь, приближается к верхней поверхно-
сти крыла. С увеличением числа Маха границы ядра вихря становятся более отчетливыми
и расстояние между вихревыми ядрами уменьшается.

На рис. 4 показано распределение коэффициента статического давления на поверх-
ности крыла на расстоянии, равном 30 % длины хорды, в различные моменты времени
в течение периода колебаний. Результаты анализа рис. 3, 4 позволяют сделать некоторые
выводы о структуре течения. Первичный и вторичные вихри четко выражены, когда ло-
кальное давление имеет минимум. Наличие локального минимума, расположенного между
минимумами, соответствующими первичному и вторичному вихрям (см. рис. 4,а), свиде-
тельствует об отрыве еще одного вихря. Однако этот вихрь настолько мал, что практи-
чески не влияет на распределение давления по поверхности крыла.

2.2. Положение ядра вихря. На рис. 5, 6 представлены траектории движения ядра

первичного вихря в поперечном сечении крыла, расположенном на расстоянии, равном
30 % длины хорды (y/c > 0, 0 6 z/c 6 0,049), в течение одного периода колебаний крыла
(светлые точки — начальные точки траекторий, соответствующие началу движения ядра
вниз; движение по петле происходит по часовой стрелке).

Из рис. 5 следует, что ядро вихря движется вниз по направлению к корневой части
крыла и с увеличением числа Маха петля гистерезиса сужается. На рис. 6 показаны пет-
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Рис. 5. Положение ядра первичного вихря при α0 = 20◦, ᾱ = 4◦, f = 10 Гц и
различных значениях числа Маха:
1 — M∞ = 0,4, 2 — M∞ = 0,8, 3 — M∞ = 1,2; светлые точки — начальные точки
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Рис. 6. Положение ядра первичного вихря при M∞ = 1,2, α0 = 8◦ (а) и
M∞ = 1,2, α0 = 20◦ (б) и различных значениях амплитуды и частоты коле-
баний крыла:
1–3 — ᾱ = 4◦, 4–6 — ᾱ = 8◦; 1, 4 — f = 5 Гц, 2, 5 — f = 10 Гц, 3, 6 — f = 50 Гц;
остальные обозначения те же, что на рис. 5
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Рис. 7. Петли гистерезиса положений точек отрыва вихрей в поперечном сече-
нии при α0 = 20◦, ᾱ = 4◦, f = 10 Гц и различных значениях числа Маха:
1 — M∞ = 0,4, 2 — M∞ = 0,8

Рис. 8. Петли гистерезиса положений точки отрыва вихрей в поперечном сече-
нии при M∞ = 1,2, α0 = 30◦, ᾱ = 4◦ и различных значениях частоты колебаний:
1 — f = 5 Гц, 2 — f = 10 Гц, 3 — f = 50 Гц

ли гистерезиса ядра вихря при различных значениях амплитуды и частоты колебаний.
Наличие незамкнутых траекторий на рис. 6,а означает, что при малых углах атаки вихрь
исчезает. Такая форма траектории соответствует классификации структуры течения, по-
скольку при нулевом угле атаки вихрь отсутствует (тип V). С увеличением частоты и
амплитуды колебаний гистерезисные петли становятся шире, что отчетливее проявляет-
ся при малых углах атаки. Это означает, что фаза запаздывания увеличивается.

2.3. Отрыв вихря. Картины течения в различных поперечных сечениях различаются,
поскольку отрыв вихря может происходить при достаточно больших углах атаки. При
M∞ = 0,8, α0 = 20◦, ᾱ = 4◦ отрыв вихря происходит на расстоянии, составляющем менее
60 % длины хорды, и сопровождается преобразованием струеобразной формы ядра вихря в
следообразную (wake-like). При этом интенсивность турбулентного течения увеличивается.

На рис. 7 показано множество точек отрыва вихря в поперечном сечении, представляю-
щее собой петли гистерезиса, при различных числах Маха свободного потока в дозвуковом
режиме. Формы петель гистерезиса, приведенные на рис. 7, подобны. Как и следовало ожи-
дать, при M∞ = 0,8 точка отрыва вихря расположена ниже по потоку, чем при M∞ = 0,4.
С увеличением числа Маха градиент противодавления вдоль хорды уменьшается и точка

отрыва вихря сдвигается вниз по потоку. Поэтому можно предсказать, что при M∞ = 1,2,
α0 = 20◦, ᾱ = 4◦ не произойдет отрыва вихря с поверхности крыла. Однако при увеличении
угла атаки отрыв вихря может произойти даже при сверхзвуковом режиме.

На рис. 8 показано множество точек отрыва вихря в поперечном сечении, представля-
ющее собой петли гистерезиса, при M∞ = 1,2, α0 = 20◦ и различных значениях частоты
колебаний f . С увеличением частоты петли гистерезиса сужаются, т. е. амплитуда ко-
лебаний точки отрыва вихря становится меньше. При ᾱ = 4◦ и частоте, изменяющейся
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в диапазоне 10÷ 50 Гц, точка отрыва смещается вниз по потоку. В случае стационарного
положения крыла координата точки отрыва Xbd/c максимальна при минимальном угле
атаки α0 и минимальна при максимальном угле α0. Однако в случае крыла, совершаю-
щего вертикальные колебания, положение точки отрыва меняется в процессе колебаний
(см. рис. 6–8). Имеется также сдвиг по времени при стационарном обтекании крыла и
обтекании колеблющегося крыла.

Из анализа результатов численных расчетов следует, что при M∞ = 2, α0 = 40◦,
ᾱ = 4◦ происходит отрыв первичного вихря и точка отрыва совершает колебания в окрест-
ности точки, находящейся на расстоянии, равном 60 % длины хорды. При M∞ = 2 и
небольших углах атаки отрыва вихря не происходит. При числах Маха, соответствую-
щих сверхзвуковому течению, изменение коэффициента давления на поверхности крыла
незначительно.

Заключение. Выполнено численное моделирование обтекания дельтовидного крыла
с углом стреловидности, равным 60◦, и острой передней кромкой. Моделировалось обте-
кание крыла при различных углах атаки как при дозвуковых, так и при сверхзвуковых
скоростях. На основе анализа полей числа Маха установлено, что в течение периода ко-
лебаний крыла структура течения меняется так же, как и в случае неподвижного крыла,
но с отставанием по времени. Проведен анализ возникновения внутренних ударных волн
как выше, так и ниже вихрей. Построены гистерезисные петли положения ядра вихрей.
Показано, что с увеличением частоты колебаний гистерезисные петли становятся шире,
с увеличением амплитуды колебаний меняется форма гистерезисных петель. Отделение
вихрей происходит при достаточно больших углах атаки. Задержка по времени момента
отделения вихрей больше задержки по времени развития течения. С увеличением числа
Маха время до момента отрыва вихрей увеличивается.
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