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Аннотация. На базе современных методов численного моделирования проводиться 

оптимизация толстого аэродинамического профиля с целью улучшения его 

аэродинамических свойств. Путем оптимизации формы профиля удалось 

существенно повысить его аэродинамическое качество. Показано, что с помощью 

активного метода управления обтеканием оптимизированного аэродинамического 

профиля (применение вихревых ячеек) повышено аэродинамическое качество до 

уровня хороших авиационных профилей. 
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Abstract. The problem of optimizing aerodynamic thick airfoils is relevant for the 

development of non-traditional aircraft, such as a flying wing [1], a hybrid airship [2], etc. 

Modern numerical simulation methods make it possible to optimize the aerodynamic airfoil 

shape according to a given objective function. In this study, the task was to reduce the 

aerodynamic drag of the airfoil with its largest area, that is, in the three-dimensional case of 

maintaining maximum internal volumes. The commercial ANSYS software package 
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(license number 501024) was used for optimization. Numerical modeling of the airfoil flow 

was carried out on the basis of solving the complete Navier-Stokes equations, averaged over 

Reynolds (RANS–Reynolds-Averaged-Navier-Stokes) and closed using Menter's two-

parameter SST turbulence model. The shape of the profile is changed by varying a number 

of geometric parameters on the upper surface of the profile. Half of a circular cylinder with 

rounded sharp edges was chosen as the initial profile shape. By optimizing the profile shape 

using numerical simulation methods, its aerodynamic quality has been significantly 

increased. 

Numerical simulation of a two-dimensional turbulent airfoil flow was carried out using the 

Fluent CFD software package included in the ANSYS computing environment. The Fluent 

package contains a fairly wide range of tools for numerical simulation of turbulent flows, 

however, based on the experience of previous studies [3,4,11] and known literature [11-20], 

the main methods for calculating the turbulent flow around a profile were determined. The 

control volume method was used to discretize differential equations [3,4,11,20]. Using the 

semi-implicit SIMPLE method [20], the pressure was determined, the second-order upwind 

scheme QUICK was used to approximate the flow terms on the edge of the control volume, 

and the second-order upwind scheme was used for the turbulence parameters. 

Based on previous studies [3-5], the flow around a thick airfoil with a separation zone has 

been improved by using vortex cells. The application of the vortex cell method is based on 

the placement of oval-shaped cavities in the area of the separation point from the upper 

surface of the profile, in which a circulation flow is organized in one way or another. 
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Задача оптимизации аэродинамических толстых профилей является актуальной 

для разработки летательных аппаратов нетрадиционной формы, например, типа 

летающее крыло [1], гибридный дирижабль [2] и др. Современные методы 

численного моделирования позволяют провести оптимизацию аэродинамической 

формы профиля по заданной целевой функции. В данном исследовании ставилась 

задача уменьшения аэродинамического сопротивления профиля при наибольшей его 

площади, то есть в трехмерном случае сохранения максимальных внутренних 

объемов. Для оптимизации применялся коммерческий пакет программ ANSYS 

(лицензионный номер 501024). Численное моделирование обтекания профиля 

проводилось на базе решения уравнений полных Навье-Стокса, осредненных по 

Рейнольдсу (RANS–Reynolds-Averaged-Navier-Stokes) и замкнутых с помощью 

двухпараметрической модели турбулентности SST Ментера. Форма профиля 

изменялась путем варьирования ряда геометрических параметров на верхней 

поверхности профиля. В качестве исходной формы профиля был выбрана половина 

кругового цилиндра со скруглением острых кромок. Путем оптимизации формы 

профиля с помощью методов численного моделирования удалось существенно 

повысить его аэродинамическое качество.  
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На основе предыдущих исследований [3-5] предложено улучшить обтекание 

толстого аэродинамических профиля с отрывной зоной с помощью использования 

вихревых ячеек. Применение метода вихревых ячеек основано на размещении в зоне 

точки отрыва с верхней поверхности профиля полостей овальной формы, в которых 

тем или иным способом организуется циркуляционное течение. 

Основные уравнения и метод решения 

Для описания движения вязкого несжимаемого газа в декартовой системе 

координат используется уравнение неразрывности и уравнения Навье-Стокса, 

осредненные по Рейнольдсу, которые в тензорной форме записываются как [6,7]: 
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где  t – время,  
ix  - декартовы координаты (i = 1, 2, 3); 

iu  - компоненты осредненной скорости течения жидкости в направлении 
ix ; p  

- осредненное статическое давление;   - осредненная плотность 

𝜇 –  динамический коэффицент вязкости.  

В соответствии с гипотезой Буссинеска, напряжения Рейнольдса в правой части 

моделируются, как 
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где  
' '

2

i iu u
k   - кинетическая энергия турбулентных пульсаций, 

t -коэффициент 

турбулентной вязкости, определяемый в соответствии с выбранной моделью 

турбулентности. 

Для замыкания уравнений Навье-Стокса, осредненных по Рейнольдсу, 

применяется k- модель турбулентности в SST модификации Ментера [8-10] с 

поправкой, которая учитывает зависимость сдвиговых напряжений вблизи стенки от 

величины кинетической энергии турбулентных пульсаций (SST): 

𝜕(𝜌𝑘)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑈𝑖𝑘)

𝜕𝑥𝑖
=

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[Γ𝑘

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
] + 𝐺𝑘 − 𝑌𝑘 

𝜕(𝜌𝜔)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑈𝑖𝜔)

𝜕𝑥𝑖
=

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[Γ𝜔

𝜕𝜔

𝜕𝑥𝑗
] + 𝐺𝜔 − 𝑌𝜔 + 𝐷𝜔 

Где 𝐺𝑘- генерация кинетической энергии турбулентности, 𝐺𝜔- генерация 

диссипации кинетической турбулентности 𝜔 на единицу 𝑘, 𝑌𝑘- диссипация 

кинетической энергии турбулентности, 𝑌𝜔- диссипация диссипации кинетической 

турбулентности 𝜔, 𝐷𝜔 - перекрестный диффузионный член. 

Γ𝑘 = 𝜇 +
𝜇𝑡

𝜎𝑘
, 

Γ𝜔 = 𝜇 +
𝜇𝑡

𝜎𝜔
, 

Коэффициент турбулентной вязкости вычисляется по формуле: 
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где Ω – модуль тензора завихренности, 𝑎∗, 𝐹2, 𝑎1- специальные функции, 

определяемые в рамках модели турбулентности. Формат статьи не позволяет 



привести полностью все формулы модели турбулентности. Полностью вся модель 

турбулентности описана в работах [8-10]. 

Численное моделирование двумерного турбулентного обтекания профиля 

осуществлялось в рамках CFD пакета программ Fluent, включенного в 

вычислительную среду ANSYS. В пакете Fluent существует достаточно широкий 

набор инструментов численного моделирования турбулентных течений, однако, на 

основе опыта предыдущих исследований [3,4,11] и известной литературы [11-20] 

были определены основные методы расчета турбулентного обтекания профиля. Для 

дискретизации дифференциальных уравнений применялся метод контрольного 

объема [3,4,11,20]. С помощью полунеявного метода SIMPLE [20] определялось 

давление, для аппроксимации потоковых членов на грани контрольного объема 

использовалась противопоточная схема второго порядка QUICK, для параметров 

турбулентности применялась противопоточная схема второго порядка. 

Исходная форма профиля 

Исходный аэродинамический профиль формировался на основе половины 

кругового цилиндра, который был сглажен с помощью дуг окружностей в носке и в 

кормовой части. Чтобы исходный профиль был более гладким часть большой дуги 

была заменена кубическим сплайном. Полученная форма исходного профиля 

изображена на рисунке 1.  

Как было указано выше, для летательных аппаратов типа летающее крыло 

важно обеспечить максимальный объем внутри крыла. Таким образом, необходимо 

при сохранении внутренних объемов обеспечить максимальную площадь внутри 



профиля и повысить аэродинамические характеристики профиля при обтекании его 

равномерным потоком воздуха.  

 

Рис.1 Исходная форма профиля 



 

Рис.2 Фрагмент неструктурированной блочной сетки вблизи исходного 

аэродинамичсекского профиля 

 

Для оценки аэродинамических характеристик исходного профиля проведем 

численное моделирование в рамках решения уравнений Навье-Стокса, осредненных 

по Рейнольдсу и замкнутых с помощь k- модели турбулентности в модификации 

Ментера [8-10], определим коэффициент аэродинамического сопротивления и 

коэффициент подъемной силы исходного аэродинамического профиля в случае его 

стационарного обтекания равномерным потоком воздуха. 



Для этого случая построим блочную неструктурированную расчетную сетку с 

числом ячеек 155360 и разрешением пограничного слоя вблизи твердой поверхности 

профиля [19]. Фрагмент этой сетки представлен на рисунке 2.  

Результаты расчетов для числа Рейнольдса 𝑅𝑒 = 103100 (рисунок 3) показали, 

что стационарное обтекание профиля происходит с отрывом потока с верхней 

поверхности профиля, что приводит к появлению значительных рециркуляционных 

зон в кормовой части профиля.  

 

Рис.3 Поле модуля скорости и траектории меченных частиц, полученные с 

помощью численного моделирования, вблизи исходного профиля 



По результатам численного моделирования были рассчитаны подъемная сила и 

сила сопротивления, действующие на профиль, и соответственно коэффициенты 

подъемной силы и силы сопротивления: 
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где 
𝜌𝑉2

2
 – скоростной напор, - плотность воздуха, V- скорость набегающего 

потока, h – длина хорды. 

Результаты расчетов приведены в таблице 1  

Таблица 1  

𝐶𝑥 𝐶𝑦 K 

0.24 -0.0427 -1.708 

K – коэффициент аэродинамического качества: 

𝐾 =
𝐶𝑦

𝐶𝑥
. 

Анализ полученных значений показывает, что отрывное течение вблизи 

исходного профиля вызывает отрицательную подъемную силу. Поэтому необходима 

оптимизация исходного профиля до приемлемых аэродинамических параметров. 

Оптимизация исходного аэродинамического профиля 

Для оптимизации формы исходного профиля воспользуемся функцией пакета 

ANSYS - оптимизация параметров. В качестве изменяемых геометрических 

параметров профиля выберем форму верхней поверхности профиля, задаваемую 

тремя точками сплайна, радиусы скругления в носовой и кормовой частей профиля. 

Целевыми функциями оптимизации являются повышение подъемной силы, снижение 



лобового сопротивления при сохранении максимальной площади ограниченной 

профилем. Параметры геометрии оптимизации показаны на рисунке 4. 

 

Рис.4 Геометрические параметры изменяемые в ходе оптимизации 

Оптимизация профиля происходит итерационным путем, основанным на 

методе мультиобъектной оптимизации регрессии на основе Гауссовских процессов 

(метод Кригинга) (Рисунок 5). 



 

Рис. 5 Алгоритм мультипараметрической оптимизации, реализованный в 

пакете ANSYS. 

На каждой итерации происходит численное моделирование стационарного 

обтекания аэродинамического профиля в рамках решения уравнений Навье-Стокса, 

осредненных по Рейнольдсу и замкнутых с помощь k- модели турбулентности в 

модификации Ментера. Затем делается оценка целевых показателей и происходит 

коррекция геометрической формы. В рамках пакета ANSYS автоматически 

перестраивается расчетная сетка и осуществляется переход на следующую итерацию.  



Для начальной итерации строилась блочная неструктурированная расчетная 

сетка с разрешением пограничного слоя вблизи твердой поверхности профиля. 

Фрагмент этой сетки показан на рисунке 5.  

 

Рис.5 Фрагмент блочной расчетной сетки 

Результаты численного моделирования представлены на рисунке 6 для числа 

Рейнольдса 𝑅𝑒 = 103100. На рисунке поля модуля скорости и траекторий меченных 

частиц видно значительное улучшение картины обтекания аэродинамического 

профиля. Отрывная зона сильно уменьшилась (рисунок 6), что приводит к 

улучшению аэродинамических характеристик профиля, это видно из величины 

значений коэффициентов подъемной силы, силы сопротивления и 

аэродинамического качества, приведенных в таблице 2. При этом площадь профиля 

практически осталось неизменной уменьшившись на 1.5%. 



 

 

Рис.6 Поле модуля скорости и траектории меченных частиц, полученные с 

помощью численного моделирования, вблизи оптимизированного профиля 

Таблица 2 

𝐶𝑥 𝐶𝑦 K 

0.1036 0.1511 1.45 

 

 



Однако, полученные значения для оптимизированного толстого 

аэродинамического профиля значительно уступают характеристикам 

аэродинамических профилей, используемых в авиации. Так, для разработанного П.П. 

Красильщиковым в ЦАГИ [21] профилем РII с относительной толщиной b=22% при 

нулевом угле атаки, эти значения значительно выше (таблица 3) 

Таблица 3 

𝐶𝑥 𝐶𝑦 K 

0.0104 0.214 20.57 

 

Применение вихревых ячеек 

Одним из способов повышения аэродинамических характеристик 

аэродинамических профилей является применением технологии вихревых ячеек [3-

5]. Как показывают предыдущие исследования [4], улучшить обтекание толстых 

аэродинамических профилей с отрывной зоной возможно с помощью использования 

вихревых ячеек. Основная идея применения метода вихревых ячеек основана на 

размещении в зоне точки отрыва с верхней поверхности профиля полостей овальной 

формы, в которых тем или иным способом организуется циркуляционное течение 

(рисунок 7). 



 

Рис.7 Толстый аэродинамический профиль с вихревыми ячейками 

В настоящей работе циркуляционное движение внутри вихревой ячейки 

организуется с помощью отбора воздуха из ячейки. Скорость отбора воздуха из 

ячейки варьируется по величине от 𝑉1 = 1м/с в первой ячейке, до 𝑉4 = 9 м/с в 

последней ячейке. 

Оценить воздействие вихревых ячеек на обтекание профиля позволяют методы 

численного моделирования в рамках решения уравнений Навье-Стокса, осредненных 

по Рейнольдсу и замкнутых с помощь k- модели турбулентности в модификации 

Ментера [8-10]. 

Блочная неструктурированная сетка строится с учетом пограничного слоя на 

твердой поверхности и уменьшения размеров ячеек вблизи вихревых ячеек (рисунок 

8) с числом ячеек 305450.  



 

 

Рис. 8 Фрагмент блочной неструктурированной сетки вблизи толстого 

аэродинамического профиля с вихревыми ячейками 

На рисунке 10 приведены результаты численного моделирования 

стационарного обтекания аэродинамического профиля с действующими вихревыми 

ячейками в рамках решения уравнений Навье-Стокса, осредненных по Рейнольдсу и 

замкнутых с помощь k- модели турбулентности в модификации Ментера. Из 

сравнения результатов численного моделирования аэродинамического профиля с 

вихревыми ячейками и без них видно, что размеры отрывной зоны значительно 



уменьшились. Этот эффект сказывается на снижении силы лобового сопротивления 

и, следовательно, на уменьшении аэродинамического коэффициента лобового 

сопротивления. 

При расчете коэффициента сопротивления необходимо учесть энергетические 

затраты на создание циркуляционного течения в вихревой ячейке. В данной работе 

этот учет состоял в расчете дополнительной силы в вихревой ячейке, которая 

возникает при создании перепада давления на площади сечения отсоса воздуха из 

вихревой ячейки. 

 

 

Рис. 9 Поле модуля скорости и траектории меченных частиц, полученные с 

помощью численного моделирования, вблизи оптимизированного профиля с 

вихревыми ячейками 



Рассчитанные с учетом затрат энергии на работу вихревых ячеек 

аэродинамические коэффициенты даны в таблице 4. Как видно, из приведенных 

значений аэродинамических коэффициентов применение вихревых ячеек дает 

значительное улучшение аэродинамических характеристик толстого профиля. 

Таблица 4 

𝐶𝑥 𝐶𝑦 K 

0.061 1.64 26.885 

 

Заключение 

На основе алгоритма оптимизации ANSYS сформирована геометрическая 

форма толстого аэродинамического профиля, аэродинамические характеристики 

которого значительно улучшились. При этом основной геометрический показатель 

(площадь контура профиля) практически не изменилась. 

С помощью технологии вихревых ячеек удается повысить аэродинамические 

характеристики толстого профиля до уровня хороших авиационных профилей. 
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