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Аннотация. Статья посвящена исследованию физических особенностей обтекания и характеристик 
воздухозаборного устройства силовой установки, размещенной в корневой части крыла магистрального 
самолета.
На основе численного решения системы осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса

с моделью турбулентности SST определены характеристики воздухозаборника в конфигурации «фюзеляж 
+ воздухозаборник силовой установки». На основании полученных данных выполнены модификации 
исходного воздухозаборного устройства и проведено дополнительное сравнительное исследование для 
определения наиболее перспективного варианта.
Показано, что предложенные модификации воздухозаборника позволяют обеспечить значительное, 

в сравнении с исходным вариантом, улучшение характеристик.
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Abstract
The article deals with the computational study of fl ow-around and characteristics of the air intake of a power 

plant mounted in the mainline aircraft wing root. Mathematical model of the air intake in the mainline aircraft 
layout was designed. A modifi ed option of the air intake was designed as the result of the performed studies, in which, 
unlike the basic option, the following arrangements were realized. They are placing the lining-spreader in the area 
of the junction of the wing and the fuselage; reprofi ling of the air intake duct edges and outlines; accomplishing 
the “tooth”-shaped ledge in the lower air intake edge.

Air intake fl ow-around numerical simulation was performed based on Reynolds-averaged Navier-Stokes 
equations with SST-turbulence model solution (RANS-SST approach) employing unstructured computational 
grids built in the fl ow areas outside and inside the air intake. Air intake duct throttling was performed using the 
active disk method.

As the result of the performed studies the air intake throttle characteristics were obtained, namely dependencies 
of the total pressure recovery coeffi  cient v and the circumferential fl ow distortion parameter o  on the specifi c 
reduced air fl ow through the engine q(λeng). The article adduces the M number fi elds in both vertical longitudinal 
and horizontal longitudinal sections of the air intake duct, as well as fi elds of the v coeffi  cient in the cross-section 
of the duct corresponding to the engine compressor inlet.

Analysis of the results of the computational study of the wing-mounted air intake fl ow and performance showed 
that in the cruising fl ight mode the modifi ed air intake option considerably outperforms the baseline air intake one. 
Thus, the modifi ed wing-mounted air intake variant ensures higher ν coeffi  cient value, and lower o  parameter 
values compared to the baseline wing-mounted air intake option. It was established that in the cruising fl ight mode, 
the modifi ed air intake option performance was similar to the performance of air intakes in the classical layout of 
the main aircraft with engine nacelles located under the wing. It was revealed that application of the “tooth-shaped” 
ledge on the air intake lower edge allowed improve signifi cantly the air intake performance in the takeoff  and landing 
fl ight modes in terms of the total pressure distortion at the engine inlet cross section due to the of the separated fl ow 
restructuring in the air intake. Unlike the baseline air intake option, the air intake option with a “tooth-shaped” 
ledge allowed ensuring the gas-dynamic stability of the power plant in the takeoff  and landing fl ight modes.

Keywords: mainline aircraft air intake fl ow-around numerical simulation, power plant mounted in aircraft wing 
root, total pressure recovery coeffi  cient, throttle characteristic of air intake, total pressure circumferential distortion 
parameter at the engine inlet, turbofan engine
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Введение
В настоящее время классическая компоновка 

магистрального самолета, а именно «цилиндри-
ческий фюзеляж + двигатели на пилонах» в части 
аэродинамики доведена до высокого уровня со-
вершенства, и дальнейшее развитие аэродинамики 
классической компоновки идет медленно. Оче-
видно, что прогресс в направлении улучшения ха-
рактеристик самолетов гражданской авиации (ГА) 
все больше смещается в сторону технологического 
совершенствования отдельных узлов и агрегатов.
В этой связи одним из перспективных направлений 
исследований в обеспечение развития ГА, в част-
ности магистральных самолетов, становится поиск 
альтернативных компоновок, которые благодаря 
реализации технологий интеграции планера и си-
ловой установки (СУ) позволяют прогнозировать 
существенное улучшение характеристик авиаци-
онной техники (АТ).
Одним из возможных вариантов альтернативных 

компоновок является двухдвигательная компонов-
ка магистрального самолета, в которой силовая 
установка размещается в корневой части крыла. Ис-
следованиям такой компоновки посвящены работы 
[1–5]. Комплексные расчетно-экспериментальные 
исследования показывают возможность улучшения 
аэродинамических и экологических характеристик 
за счет реализации технологий интеграции планера 
и двигателя. В сравнении с самолетом классиче-
ской схемы может быть достигнуто повышение 
аэродинамического качества на величину до 15% 
и снижение шума в трех точках на местности на
23–29 EPNдБ относительно значений, указанных 
в главе 4 стандарта ИКАО [6, 7].
Особенностью варианта компоновки, рассмо-

тренной в работах [1–5], является то, что в качестве 
элемента силовой установки в ней предполагается 
использовать вместо классического турбореактив-
ного двухконтурного двигателя (ТРДД) распреде-
ленную (раздельную) силовую установку (РСУ), 
которая представляет собой отдельно стоящие 
газогенератор и вентилятор, соединенные меха-
нической трансмиссией [8, 9]. Применение РСУ 
позволяет наиболее эффективно использовать объ-
емы корневой части крыла и достичь максимальной 
степени интеграции двигателя, крыла и фюзеляжа. 
Исследованиям характеристик воздухозаборни-
ков распределенной силовой установки в составе 
магистрального самолеты посвящены, например, 
работы [10–12]. В работах [13–15] приведены ре-
зультаты исследований характеристик реактивных 
сопл распределенной силовой установки в составе 
магистрального самолета. Полученные в работах 
[10–15] результаты свидетельствуют о возможности 
обеспечения приемлемых характеристик воздухоза-

борников (ВЗ) и реактивных сопл распределенной 
силовой установки, установленной в корневой 
части крыла магистрального самолета, что, в свою 
очередь, подтверждает жизнеспособность такой 
компоновки магистрального самолета. Вместе
с тем, несмотря на то что работы в направлении 
реализации подобной концепции двигателя ведутся 
на протяжении длительного времени, реализация 
РСУ – это пока отдаленная перспектива.
Настоящая работа посвящена исследованию об-

текания и характеристик воздухозаборника альтерна-
тивного варианта магистрального самолета с силовой 
установкой, размещенной в корневой части крыла. 
Концепция данного варианта магистрального самоле-
та предложена с участием соавторов настоящей статьи 
В.Г. Кажана, Е.В. Новогородцева, М.Н. Чанова в [16]. 
Основным преимуществом варианта компоновки, 
рассмотренного в данной работе, перед вариантом 
компоновки с РСУ является возможность использо-
вания в качестве элемента силовой установки  реально 
существующего ТРДД классической схемы, например 
ПД-14. Обобщенный вид исследованного варианта 
магистрального самолета показан на рис. 1.
В настоящее время при проектировании эле-

ментов магистральных самолетов, в том числе 
воздухозаборников, широко применяются методы 
численного моделирования, основанные на числен-
ном интегрировании системы уравнений движения 
сжимаемого газа. Движение невязкого сжимаемого 
газа описывается решениями системы уравнений 
Эйлера [17]. Движение вязкого сжимаемого газа 
описывается решениями системы уравнений На-
вье–Стокса. Методы численного моделирования 
позволяют с достаточной для практики степенью 
точности оценить характеристики воздухозабор-
ников и выявить особенности течения, влияющие 
на данные характеристики. Наиболее популярны 
сейчас методы, основанные на решении си-
стемы осредненных по Рейнольдсу уравнений 
Навье–Стокса (RANS-методы) [18]. В рамках 
RANS-методов система уравнений Навье–Стокса 
преобразуется в систему уравнений Рейнольдса 
[19], решения которой описывают осредненное по 
времени турбулентное течение. Вследствие того что 
система уравнений Рейнольдса содержит вклад от 

Рис. 1. Магистральный самолет с силовой установкой,
              размещенной в корневой части крыла
              (с ТРДД классической схемы)
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пульсационных составляющих, для ее замыкания 
вводятся дополнительные соотношения, которые 
называются моделями турбулентности. Наиболее 
популярна в настоящее время модель SST (Shear 
Stress Transport), использующаяся для решения 
задач аэродинамики. Эта модель турбулентности 
предложена Ф. Ментером в 1993 году и описана в 
работе [20], опыт ее применения насчитывает более 
20 лет. По своим качествам модель SST является од-
ной из лучших среди существующих RANS-моделей 
турбулентности.
Результаты использования методов численно-

го моделирования течений газа применительно 
к определению характеристик воздухозаборника 
приведены, например, в работах [21–24]. При этом 
в работе [21] моделирование обтекания выполнено 
на основе численного решения системы уравнений 
Эйлера, а в работах [22–24] – на основе RANS-
метода с моделью турбулентности SST (RANS-SST).
В данной статье приведены результаты расчет-

ных исследований по выбору воздухозаборника для 
компоновки магистрального самолета, описанной 
в [16]. Расчетные исследования обтекания и харак-
теристик различных вариантов воздухозаборника 
встроенной в крыло силовой установки выполне-
ны на основе RANS-SST-метода. По результатам 
численного моделирования обтекания определены 
значения коэффициента восстановления полного 
давления ν воздухозаборника, а также значения па-
раметра окружной неравномерности поля полного 
давления потока на входе в двигатель o .  Этот 
параметр определяет степень газодинамической 
устойчивости работы силовой установки [25].

1. Описание исследованных вариантов крыльевой
     компоновки воздухозаборника
Для проведения расчетных исследований сфор-

мирована геометрическая математическая модель 
компоновки воздухозаборника с фюзеляжем пер-
спективного магистрального самолета. Вид спереди 
и вид снизу на исходный вариант воздухозаборника 
представлены на рис. 2.

     а               б

Рис. 2. Схема исходного варианта крыльевого 
             ВЗ (ВЗ-0): а – вид спереди; б – вид снизу

ВЗ расположен в корневой части крыла. Спе-
реди вход ВЗ имеет вид треугольника со сглажен-
ными углами. Верхняя кромка ВЗ совпадает с 
передней кромкой крыла и является стреловидной. 
Нижняя кромка при виде снизу практически пер-
пендикулярна плоскости симметрии летательного 
аппарата.
Помимо исходного варианта воздухозаборни-

ка (ВЗ-0), в работе исследованы два варианта его 
модификации. Первый вариант модификации 
(ВЗ-1) показан на рис. 3. Этот вариант отличается 
от исходного наличием специальной накладки-рас-
текателя на фюзеляже перед входом ВЗ. Накладка 
предназначена для сглаживания перехода с поверх-
ности фюзеляжа на поверхность крыла в области 
входа ВЗ и спрофилирована специальным образом 
для минимизации попадания пограничного слоя
с фюзеляжа в ВЗ. Кроме того, были перепрофили-
рованы входные кромки и канал ВЗ.
Второй вариант модификации (ВЗ-2) отлича-

ется наличием накладки-«зуба», выполненной на 
нижней кромке входа воздухозаборника. Данная 
накладка предназначена для управления отрывным 
течением на входе ВЗ и улучшения характеристик 
ВЗ на взлетно-посадочных режимах полета. Вари-
ант модификации ВЗ-2 показан на рис. 4.

     а               б

Рис. 3. Вариант ВЗ-1 модификации крыльевого ВЗ:
              а – вид спереди; б – вид снизу

     а               б

Рис. 4. Вариант ВЗ-2 модификации крыльевого ВЗ: 
              а – вид спереди; б – вид снизу
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2. Методика расчетного исследования
Как отмечено выше, численное моделирова-

ние обтекания крыльевой компоновки перспек-
тивного магистрального самолета выполнено на 
основе RANS-SST-подхода. Для этого была по-
строена неструктурированная расчетная сетка, 
адаптированная для разрешения пограничного 
слоя вблизи твердых поверхностей исследуемого 
крыльевого ВЗ.
Схема расположения объекта исследования вну-

три расчетной области представлена на рис. 5. Рас-
четная область включает наружную и внутреннюю 
по отношению к воздухозаборнику части. Спереди 
расчетная область ограничена поверхностью в 
виде четверти сферы, сзади – плоскостью. На всей 
сферической поверхности ставилось условие, со-
ответствующее параметрам набегающего потока.
На задней границе наружной части расчетной об-
ласти ставилось граничное условие, соответствую-
щее свободному протеканию потока. На границах, 
соответствующих твердым поверхностям объекта 
исследования, ставились граничные условия не-
протекания и прилипания потока.
Расчетная сетка для каждого исследованного 

варианта компоновки содержала ~56 млн ячеек. 
Размер пристеночной ячейки по нормали к по-
верхности соответствовал величине y+  1, что 
обеспечивало корректную постановку граничного 
условия прилипания в рамках системы уравнений 
Рейнольдса с моделью турбулентности SST. Рас-
четная сетка на поверхности исследованного кры-
льевого ВЗ представлена на рис. 6.

3. Расчет параметров, характеризующих течение
в канале воздухозаборника перед двигателем
По результатам проведенных расчетов па-

раметров течения в канале ВЗ в контрольном 
сечении вычислялись коэффициент восстанов-
ления полного давления ν и параметр окружной 
неравномерности поля полного давления o . 

Рис. 5. Расположение объекта исследования внутри
              расчетной области

Рис. 6. Вид в изометрии на поверхностную расчетную
              сетку и фрагмент поверхностной расчетной
              сетки

Для этого вычислялось полное давление в точках, 
соответствующих расположению приемников 
полного давления в восьмилучевой измеритель-
ной гребенке. Положение контрольного сечения 
канала ВЗ соответствовало входу в двигатель. 
Стоит отметить, что вычисление коэффициента 
восстановления полного давления и параметра 
окружной неравномерности поля полного дав-
ления o  в сечении  двигателя осуществлялось 
в соответствии с экспериментальной методикой, 
принятой в ЦАГИ [25].
Для имитации дросселирования канала ВЗ в 

данном расчетном исследовании использовалась 
модель активного диска. Для этого за плоскостью 
контрольного сечения был построен вспомога-
тельный цилиндрический буферный канал. В 
выходном сечении буферного канала задавалось зна-
чение среднего по площади статического давления
pдрос = ξ  p∞, где p∞ –статическое давление в на-
бегающем потоке, ξ – параметр дросселирования, 
задающий значение противодавления в канале 
ВЗ (ξ = 1 … 2). Значения удельного приведенного 
расхода в сечении двигателя q(λдв) вычислялись по 
следующей формуле:

  дв 0дв
дв

дв 0дв

,
0,0404

G T
q

F p
 

где Gдв – суммарный расход воздуха через двига-
тель; T0дв – осредненное по площади значение 
полной температуры в сечении двигателя; Fдв – 
площадь сечения двигателя; p0дв – осредненное по 
площади значение полного давления в контроль-
ном сечении.

4. Результаты численных расчетов
В данной работе исследовались характеристики 

крыльевого ВЗ в компоновке перспективного ма-
гистрального самолета на крейсерском и взлетно-
посадочных режимах.
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4.1. Крейсерский режим
Рассмотрим дроссельные характеристики и за-

висимости параметра окружной неравномерности 
поля полного давления o  от удельного приведен-
ного расхода воздуха через двигатель q(λдв), полу-
ченные для различных исследованных вариантов 
ВЗ при крейсерском режиме полета (рис. 7).
ВЗ-0. Из рис. 7, видно, что исходный вариант 

крыльевого ВЗ (ВЗ-0) во всем исследованном 
диапазоне режимов по значениям удельного при-
веденного расхода воздуха через двигатель имеет 
наиболее низкие характеристики по коэффициенту 
восстановления полного давления . При этом зна-
чения параметра окружной неравномерности на 
всех режимах дросселирования выше в сравнении 
с модифицированными вариантами ВЗ-1 и ВЗ-2.
Для выяснения физических причин низких 

характеристик ВЗ рассморим поля течения, пред-
ставленные на рис. 8. Приведены поля чисел М
в продольных вертикальном и горизонтальном се-
чениях ВЗ и поля коэффициента восстановления 
полного давления ν в сечении, соотевествующем 

Рис. 7. Дроссельные характеристики и зависимости
             параметра окружной неравномерности поля
             полного давления на входе в двигатель o
             от удельного приведенного расхода q(дв)
             для различных исследованных вариантов
             крыльевого ВЗ. Крейсерский режим

положению двигателя. Расчетные поля течения 
получены при крейсерском числе Маха при работе 
варианта ВЗ-0 на режиме, близком к режиму со-
вместной работы ВЗ с двигателем (точка А на рис. 7).
Из картины течения в продольном вертикальном 

сечении канала ВЗ-0 видно, что на крейсерском 
режиме полета на верхней и нижней кромке входа 
ВЗ образуются отрывные течения. Отрывы возни-
кают из-за неоптимального расположения точек 
растекания и, соответственно, большой степени 
поворота потока, реализующегося при обтекании 
входных кромок ВЗ. Далее низконапорный след 
от указанных отрывных зон распространяется по 
каналу ВЗ и в сечении двигателя проявляется в 
виде областей с пониженными значениями полного 
давления. Низкий уровень коэффициента ν и вы-
сокое значение параметра o  исходного варианта 
крыльевого ВЗ на крейсерском режиме полета объ-
ясняется наличием данных областей.
На рис. 8 (поле числа М в горизонтальном се-

чении канала ВЗ) видна область, в которой реали-
зуется разгон потока до сверхзвуковых скоростей 
(область сверхзвукового течения). Разгон потока 
реализуется на входе ВЗ при обтекании места стыка 
крыла с фюзеляжем. Указанная область сверхзву-
кового течения оканчивается скачком уплотнения, 
что также является причиной низких значений 
полного давления на входе в двигатель из-за потерь 
полного давления потока в скачке уплотнения.
ВЗ-1. Модификация крыльевого ВЗ (ВЗ-1), 

заключающаяся в перепрофилировке входных 
кромок ВЗ и канала ВЗ, а также в установке на-

Рис. 8. Расчетные поля числа Маха в продольных
             вертикальном (а) и горизонтальном (в) сечениях
             канала ВЗ и коэффициента восстановления
             полного давления ν в сечении двигателя (б)
             (вид по направлению потока). ВЗ-0.
             Крейсерский режим. Точка А
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кладки-растекателя перед входом ВЗ, обеспечивает 
улучшение характеристик ВЗ, а именно повышение 
значения коэффициента ν и снижение значения 
параметра o  на входе в двигатель по сравнению с 
вариантом ВЗ-0. Так, на режиме, близком к режиму 
согласованной работы ВЗ с двигателем, значение 
коэффициента ν ВЗ-1 получено на ∆~ 0.05 выше, 
чем аналогичное значение коэффициента ν ВЗ-0, 
при этом полученное для ВЗ-1 значение параметра

o  примерно в два раза ниже аналогичного значе-
ния параметра o  ВЗ-0.
Рассмотрим представленные на рис. 9 расчетные 

поля течения в ВЗ-1 при крейсерском числе М на 
режиме, близком к режиму согласованной работы 
ВЗ с двигателем.
Из полей числа М в продольном и вертикальном 

сечениях канала ВЗ-1 видно, что перепрофилиров-
ка кромок входа ВЗ и канала ВЗ обеспечивает благо-
приятное расположение точек растекания вблизи 
кромок входа ВЗ. Вследствие этого при крейсерском 
числе М на режиме, близком к режиму согласован-
ной работы ВЗ с двигателем, обеспечивается без-
отрывное обтекание входных кромок и канала ВЗ.
На картине распределения коэффициента 

в сечении двигателя видна незначительная область 
с пониженным полным давлением. Наличие дан-
ной области объясняется частичным попаданием 
пограничного слоя фюзеляжа с поверхности рас-
текателя во вход ВЗ. Из-за малых размеров обла-
сти ее наличие не приводит к высоким значениям 
параметра o .

Рис. 9. Расчетные поля числа Маха в продольных
              вертикальном (а) и горизонтальном (в)
              сечениях канала ВЗ и коэффициента
              восстановления полного давления ν в сечении
              двигателя (б) (вид по направлению потока).
              ВЗ-1. Крейсерский режим. Точка B

Стоит отметить, что благодаря накладке-рас-
текателю в варианте ВЗ-1, установленной в месте 
в области стыка крыла с фюзеляжем самолета, от-
сутствует область сверхзвукового течения на входе 
ВЗ и повышается коэффициент ν ВЗ по сравнению 
с ВЗ-0.
ВЗ-2. На рис. 10 приведены поля числа Маха

и коэффициента ν, реализующиеся в канале ВЗ-2 
на режиме крейсерского полета.
Из рис. 7, а также из сравнения рис. 9 и 10 сле-

дует, что накладка-«зуб», примененная в ВЗ-2, не 
приводит к ухудшению характеристик ВЗ в срав-
нении с ВЗ-1.Так, полученные для ВЗ-2 значения
коэффициента  и параметра o  во всем исследо-
ванном диапазоне режимов работы двигателя близки 
к аналогичным значениям коэффициента  и пара-
метра o , полученным для ВЗ-1.

4.2. Взлетно-посадочный режим
Рассмотрим дроссельные характеристики и за-

висимости параметра o  от q(λдв), полученные на 
взлетно-посадочном режиме полета для различных 
исследованных вариантов ВЗ (см. рис. 11).
ВЗ-0. Из  рис. 11 видно, что, как и на крейсерском 

режиме полета, ВЗ-0 имеет наиболее низкие среди 
исследованных вариантов значения коэффициента 
ν и наиболее высокие значения параметра o  во 
всем исследованном диапазоне режимов работы ВЗ 
по величинам q(λдв). Чтобы установить физические 
причины низкого уровня характеристик ВЗ, рас-
смотрим картину течения в канале ВЗ, полученную 

Рис. 10. Расчетные поля числа Маха в продольных
                вертикальном (а) и горизонтальном (в)
                сечениях канала ВЗ и коэффициента
                восстановления полного давления ν в сечении
                двигателя (б) (вид по направлению потока).
               ВЗ-2. Крейсерский режим. Точка C
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Рис. 11. Дроссельные характеристики и зависимости
               параметра окружной неравномерности поля
               полного давления на входе в двигатель o
              от удельного приведенного расхода q(λдв)
             для различных исследованных вариантов
             крыльевого ВЗ. Взлетно-посадочный режим

на режиме, близком к режиму согласованной рабо-
ты ВЗ с двигателем (рис. 12).
На взлетно-посадочных режимах полета ре-

ализуется всестороннее засасывание воздуха во 
вход ВЗ. При этом наиболее интенсивное за-
сасывание потока реализуется в месте, наиболее 
приближенном к сечению двигателя, т. е. вблизи 
нижней кромки входа ВЗ (а именно, в правой (при 
виде по направлению потока) ее части). Из по-
лей числа М в продольных сечениях канала ВЗ
(рис. 12,а и в) видно, что именно вблизи правой (вид 
по направлению потока) части нижней кромки входа 
ВЗ присутствует обширная зона вихревого течения, 
возникшего из-за отрыва потока. Отрыв потока, 
по-видимому, возникает из-за резкого поворота по-
тока практически на 180° при обтекании кромки ВЗ. 
Низконапорный след от отрывного течения распро-
страняется по каналу ВЗ до сечения двигателя и про-
является в виде обширной области с пониженными 
значениями полного давления (рис. 12,б). Указанная 
область с пониженными значениями полного давле-
ния в сечении двигателя является причиной низких 
значений коэффициента  и параметра o  , полу-

Рис. 12. Расчетные поля числа Маха в продольном
               вертикальном (а) и горизонтальном (в)
               сечении канала и коэффициента
               восстановления полного давления  в сечении
               двигателя (б). ВЗ-0. Взлетно-посадочный
               режим. Точка А

ченных для варианта ВЗ-0 на взлетно-посадочном 
режиме полета.
ВЗ-1. Данный вариант имеет лучшие характе-

ристики по сравнению с ВЗ-0. Из графиков, при-
веденных на рис. 11, видно, что на режиме, близком 
к режиму согласованной работы ВЗ с двигателем, 
получено значение коэффициента , на ∆ ~ 0,04 
превышающее аналогичное значение ВЗ-0. При 
этом параметр o  снизился в ~1.6 раз по сравнению 
с аналогичным значением ВЗ-0.
Рассмотрим приведенные на рис. 13 поля те-

чения, реализующиеся в канале варианта 1 моди-
фицированного ВЗ на режиме, близком к режиму 
согласованной работы ВЗ с двигателем.
Из полей числа Маха в продольных сечениях 

канала ВЗ видно, что перепрофилировка входных 
кромок и канала обеспечивает уменьшение раз-
меров вихревого течения, образующегося в области 
нижней кромки. В связи с этим снизились потери 
полного давления в канале, что можно увидеть в 
сечении двигателя. Однако стоит отметить, что 
основные особенности обтекания канала ВЗ от-
носительно исходного варианта сохранились. 
Несмотря на улучшение характеристик в ВЗ-1 по 
сравнению с ВЗ-0, в  ВЗ-1 получены достаточно 
высокие значения параметра o .
ВЗ-2. Как было указано выше, основной от-

личительной чертой ВЗ-2 является специальная 
накладка-«зуб» на нижней кромке входа. По резуль-
татам выполненных расчетов для ВЗ-2 на режиме 
согласованной работы ВЗ с двигателем получено 
значение коэффициента , на ∆ ~ 0,08 превыша-
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Рис. 13. Расчетные поля числа Маха в продольном
               вертикальном (а) и горизонтальном (в)
               сечении канала и коэффициента
               восстановления полного давления  в сечении
               двигателя (б). ВЗ-1. Взлетно-посадочный
               режим. Точка B

ющее аналогичное значение коэффициента ВЗ-0 
(см. рис. 11). Кроме того, полученное для ВЗ-2 зна-
чение параметра o  в ~4 раза ниже по сравнению с 
аналогичным значением ВЗ-0 и в ~2.5 раза ниже по 
сравнению с аналогичным значением ВЗ-1.
Рассмотрим приведенные на рис. 14 расчетные 

поля течения, полученные в канале ВЗ-2 на режи-
ме, близком к режиму согласованной работы ВЗ
с двигателем.
Из картин течения видно, что накладка-«зуб» 

в ВЗ-2 обеспечивает разделение зоны отрывного 

Рис. 14. Расчетные поля числа Маха в продольном
               вертикальном (а) и горизонтальном (в)
               сечении канала и коэффициента
               восстановления полного давления  в сечении
               двигателя (б). ВЗ-2. Взлетно-посадочный
               режим. Точка B

течения на две. При этом низконапорные следы от 
каждой зоны распространяются по каналу ВЗ до 
сечения двигателя. Таким образом, в сечении двига-
теля ВЗ-2 присутствуют две области (а не одна, как 
в ВЗ-0 и ВЗ-1) с пониженными значениями полного 
давления. Помимо этого, указанные области в ВЗ-2 
меньше по сравнению с аналогичными областями 
в ВЗ-0 и ВЗ-1. Благодаря такому изменению струк-
туры вихревого течения на входе ВЗ обеспечено 
значительное снижение значения параметра o
в ВЗ-2 (в ~4 раза по сравнению с аналогичным 
значением параметра o  в ВЗ-0) и, по-видимому, 
газодинамическая устойчивость работы силовой 
установки на взлетно-посадочных режимах полета.

Выводы
1. На основе численного решения системы 

уравнений Навье–Стокса выполнены расчетные 
исследования обтекания и характеристик возду-
хозаборника силовой установки, размещенной в 
корневой части крыла магистрального самолета. 
Получены дроссельные характеристики воздухо-
заборника, а также зависимости параметра окруж-
ной неравномерности от удельного приведенного 
расхода воздуха через двигатель. Также получены 
поля чисел Маха и коэффициента восстановления 
полного давления ν в канале воздухозаборника.

2. На основе результатов выполненных исследо-
ваний разработан новый вариант воздухозаборника 
(ВЗ-2), в котором реализованы следующие меро-
приятия по модификации геометрии исходного 
варианта (ВЗ-0):

– установка накладки на фюзеляже самолета для 
обеспечения растекания пограничного слоя перед 
воздухозаборником;

– рациональная профилировка входных кромок 
и канала воздухозаборника для исключения образо-
вания в канале отрывных течений при крейсерском 
режиме полета;

– выполнение специального выступа-«зуба» на 
нижней кромке входа воздухозаборника для из-
менения структуры вихревых течений и снижения 
неоднородности поля полного давления потока на 
входе в двигатель при взлетно-посадочных режимах 
полета.

3. При крейсерском режиме полета получено зна-
чение коэффициента восстановления полного дав-
ления ν  ВЗ-2, превышающее аналогичное значение 
коэффициента  ВЗ-0 на ∆ = 0,05, при этом обеспече-
но снижение параметра o  в два раза. Полученное для 
ВЗ-2 значение коэффициента   близко к аналогич-
ным значениям коэффициента  ВЗ в классической 
компоновке (в мотогондолах, установленных под 
крылом). При взлетно-посадочном режиме полета 
обеспечено повышение коэффициента  на ∆ = 0.04 
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и снижение неоднородности поля полного давления 
o  в 4 раза в сравнении с исходным вариантом ВЗ. 

Это свидетельствует о возможности обеспечения 
газодинамической устойчивости работы силовой 
установки с ВЗ-2.

4. Полученные расчетные результаты целесо-
образно подтвердить экспериментально путем 
проведения испытаний компоновочной модели 
воздухозаборника в аэродинамической трубе.
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