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1 Введение
Целью производителей летательных аппаратов является постоянное совер-

шенствование их эксплуатационных свойств, а также повышение их надежно-
сти и безопасности путем улучшения их аэродинамического качества. В послед-
ние годы в вертолетной промышленности все больше внимания уделяется оп-
тимизации и акустических характеристик вертолета — уровню акустического
шума внутри и вне вертолета. Это вызвано ужесточающимися требованиями
Международного комитета гражданской авиации (ICAO) по шуму на местно-
сти, производимому летательными аппаратами.

Современная вертолетная промышленность обладает мощным арсеналом
средств для совершенствования конструкции винта вертолета. В первую оче-
редь, к ним относятся новые композитные материалы и развитые методики
формирования лопастей сложной конфигурации, которые конструируются с ис-
пользованием различных наборов аэродинамических профилей, законцовок и
закрылков. В то же самое время новые широкие возможности в создании лопа-
сти вертолетного винта предоставляют огромный выбор вариаций, из которых
надо выбирать оптимальные варианты за ограниченное время. Выбор же опти-
мальной конфигурации винта достаточно сложный процесс — помимо предва-
рительных, прикидочных, расчетов с использованием полуэмпирических ме-
тодов определения характеристик несущего винта (НВ) вертолета на основе
импульсной, вихревой и дисковой вихревой теорий [1–3] необходимо проведе-
ние многочисленных физических экспериментов. Однако проведение натурных
экспериментов — достаточно трудоемкий процесс, требующий как дорогосто-
ящей производственной базы, так и огромных человеческих и временны�х ре-
сурсов. Более того, диапазон рабочих режимов винта, воспроизводимых в экс-
периментах на земле, и физический размер исследуемой модели винта ограни-
чены характеристиками и размерами рабочей зоны аэродинамической трубы,
задействованной в эксперименте. Таким образом, на этапе проектирования и
разработки, до изготовления лётных образцов, не представляется возможным с
достаточной точностью определить характеристики винта для всего диапазона
эксплуатационных режимов.

В такой ситации на помощь приходит математическое моделирование, ко-
торое в настоящее время находит все более широкое применение в промыш-
ленных авиационных приложениях и активно применяется при проектирова-
нии новых летательных аппаратов. Этому способствует рост мощности вычис-
лительной техники и развитие математических моделей, позволяющих точно
описывать течение вблизи элементов конструкции и лопастей винта и распро-
странение возмущений в пространстве около летательного аппарата. Несмотря
на то что вычислительный эксперимент не может полностью заменить натур-
ный, он позволяет существенно сократить затраты на разработку оптимальных
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конфигураций винта вертолета. Помимо этого, вычислительный эксперимент
обладает рядом достоинств, среди которых стоит упомянуть:

• относительно малое время получения результата, ограниченное только
мощностью вычислительной техники, задействованной в расчете;

• возможность получения результата с повышенной точностью, при кор-
ректном выборе моделей и численных алгоритмов;

• возможность оценки характеристик винта для произвольных режимов
эксплуатации винта;

• возможность численного моделирования полноразмерной конфигурации
винта при реальных режимах эксплуатации;

• полное описание течения около винта, позволяющее проводить измере-
ния в произвольных областях рядом с винтом и на поверхности лопастей.

Таким образом, синтез современных методов численного моделирования
газодинамического течения в ближнем поле и оценки производимого им аку-
стического излучения в дальнем поле вместе с постоянно растущими вычис-
лительными мощностями современных суперкомпьютеров становится новым
мощным средством исследования, приходящим в помощь натурному экспери-
менту в авиационной и вертолетной промышленности.

В работе разработан многомодельный подход, позволяющий оценивать
аэродинамические и акустические характеристики винта вертолета для различ-
ных эксплуатационных режимов. Основным результатом работы является фор-
мулировка матрицы моделей для оптимального выбора математической моде-
ли и соответствующей ей постановки задачи по оценке характеристик винта в
зависимости от режима работы винта и целей вычислительного эксперимента.

2 Особенности моделирования течения около вертолета
При моделировании течения около вертолета можно выделить три типа зон,

течение в которых может моделироваться разными способами (см. рис. 1).
• «Неподвижная» область ближнего поля (область «1» на рис. 1): область
внешнего обтекания вертолета как единого тела, для которой является
естественным использование системы координат, связанной с фюзеля-
жем вертолета.

• Вращающиеся области ближнего поля (области «2» на рис. 1): области,
содержащие винты вертолета. В областях этого типа моделирование те-
чения около винта можно проводить как в неинерциальной вращающейся
системе координат, так и с использованием абсолютной системы коорди-
нат. Среди моделей в абсолютной системе координат можно выделить два
основных класса: модели на основе движущейся сетки и модели на осно-
ве метода погруженных границ.

• Область дальнего поля (область «3» на рис. 1): области, удаленные от аку-
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стического источника, представляемого вертолетом и его винтами. Для
оценки акустического излучения в этой области используются модели на
основе волновых уравнений.

1

2

3

Рис. 1. Области моделирования течения около вертолета

Такое условное разделение на зоны вызвано тем, что в различных обла-
стях доминируют различные физические процессы, для описания которых воз-
можно использовать разные математические модели, а также применять те или
иные технологические приемы. Например, течение в зонах ближнего поля (1
и 2), где существенны нелинейные эффекты и могут образовываться скачки,
где важна динамика вихреобразования, учет турбулентности и т.п., необходимо
моделировать на основе полного газодинамического описания. В то же время
в зоне дальнего поля 3, где подразумевается однородное течение вдали от ис-
точника шума, перенос акустических возмущений можно описывать волновым
уравнением. Зоны 1 и 2 ближнего поля принципиально отличаются вращением
одной области относительно другой. Учет вращательного движения также тем
или иным способом приводит к различному математическому описанию тече-
ния в смежных областях. Такое условное разделение на зоны вызвано тем, что
в разных зонах для определения характеристик течения требуется моделирова-
ние разных эффектов с различной подробностью их описания.

3 Модели для описания течения в ближнем поле
3.1 Модели на основе системы уравнений Навье–Стокса в

неподвижной системе координат
В зонах ближнего поля для достоверного моделирования течения и его па-

раметров вблизи твердых поверхностей необходимо подробное газодинамиче-
ское описание. Именно это является определяющим фактором при выборе мо-
дели, которая может варьироваться в зависимости от режима эксплуатации вер-
толета.

Выпишем систему уравнений Навье–Стокса для сжимаемого газа, на осно-
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ве которой строятся все математические модели для описания течения вблизи
винта вертолета.

Законы сохранения в газовой динамике представимы в виде:

∂ρ

∂t
+ div ρu = 0;

∂ρu
∂t

+ Div ρu⊗ u+∇p = DivS;

∂E

∂t
+ divuE + divup = div q+ divSu.

(1)

Здесь введены следующие обозначения:
u = (u, v, w)— декартовы компоненты скорости;
ρ— плотность;
p — гидродинамическое давление, вычисляемое по уравнению состояния

совершенного газа p = ρε(γ − 1), где ε— внутренняя энергия газа, γ — пока-
затель адиабаты, для воздуха равный значению 1.4;

E — полная энергия газа, определяемая по формуле

E = ρ
u2 + v2 + w2

2
+ ρε;

S = [Sij]— тензор вязких напряжений, компоненты которого имеют вид

Sij = 2µ
1

2

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
︸ ︷︷ ︸

τij

−δij
2

3
µ
∂ui
∂xi

,

где T = [τij]— тензор скоростей деформации, а δij — символ Кронекера;
q— вектор теплового потока, компоненты которого могут быть выражены

через градиенты внутренней энергии1

qi =
γµ

Pr
∂ε

∂xi
.

Число Прандтля задано соотношением Pr = µcp/λ, где µ—коэффициент дина-
мической молекулярной вязкости газа, cp — удельная теплоемкость при посто-
янном давлении, λ—коэффициент теплопроводности. Значение числа Прандт-
ля для воздуха есть величина Pr = 0.72. Коэффициент молекулярной вязкости
µ задается формулой Сазерленда:

µ

µ0
=

(
T

T0

)3/2
T0 + 120◦K
T + 120◦K

,

1Рассматривается политропный газ, то есть удельная теплоемкость cV не зависит от температуры и, как след-
ствие, внутренняя энергия газа есть линейная функция температуры: ε = cV T .
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где µ0 — характерная вязкость при характерной температуре T0.
Операторы div и Div в системе уравнений (1) представляют собой опера-

торы дивергенции векторной и тензорной величин соответственно, а ⊗— опе-
ратор диадного произведения векторов:

div v =
[
∂vi
∂xi

]
, DivT =

[
∂Tij

∂xj

]
, a⊗ b = [aibj] .

При этом результатами применения операторов div , Div и ⊗ являются скаляр,
вектор и тензор соответственно.

При численной реализации методов расчета на основе выписанной мо-
дели (1) удобнее использовать её форму, записанную в псевдовекторном
потоковом виде относительно вектора консервативных переменных Q =
(ρ, ρu, ρv, ρw, E)T :

∂Q
∂t

+
∂F1(Q)
∂x

+
∂F2(Q)

∂y
+

∂F3(Q)
∂z

=
∂FNS

1 (Q)
∂x

+
∂FNS

2 (Q)
∂y

+
∂FNS

3 (Q)
∂z

. (2)

В системе (2) конвективные потоки F1, F2, F3 определены как

F1(Q) =


ρu

ρu2 + p
ρuv
ρuw

u(E + p)

 , F2(Q) =


ρv
ρvu

ρv2 + p
ρvw

v(E + p)

 , F3(Q) =


ρw
ρwu
ρwv

ρw2 + p
w(E + p)

 .

В свою очередь, вязкие потоки FNS
1 , FNS

2 , FNS
3 определяются следующим обра-

зом:

FNS
1 =


0
Sxx

Sxy

Sxz

uSxx + vSxy + wSxz + qx

 , FNS
2 =


0
Syx

Syy

Syz

uSyx + vSyy + wSyz + qy

 ,

FNS
3 =


0
Szx

Szy

Szz

uSzx + vSzy + wSzz + qz

 .

Математическая модель (1) описывает вязкое газодинамическое течение в
неподвижной системе координат и может быть использована для расчета тече-
ния в области ближнего поля 1, рис. 1. Далее (в пп. 4) будет рассмотрена мо-
дификация данной системы для проведения расчета во вращающихся областях
2.
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3.2 Модели для описания турбулентных течений
Для описания турбулентного газодинамического течения в области ближ-

него поля можно использовать осредненные по Рейнольдсу уравнения Навье–
Стокса (Reynolds Averaged Navier–Stokes – RANS) для сжимаемого газа с раз-
личными замыкающими моделями турбулентности, а также гибридные RANS-
LES (Large Eddy Simulation – LES) модели.

В качестве замыкания уравнений RANS выбрана модель турбулентности
Спаларта–Аллмараса, подразумевающая включение в систему эволюционно-
го уравнения для турбулентной вязкости [4]. Практика показывает, что этот
подход на данный момент является оптимальным для решения задач внешней
аэродинамики, связанных с моделированием безотрывных течений и течений с
ограниченными отрывными зонами [5].

Для моделирования течений с наличием существенных отрывных обла-
стей и нестационарным взаимодействием крупно- и мелкомасштабных вихре-
вых структур предлагается использовать гибридный вихреразрешающий под-
ход DES [6], сочетающий преимущества RANS-подхода и метода моделирова-
ния крупных вихрей LES [5].

3.3 Граничные условия
Под внешними границами областей ближнего поля 1 (см. рис. 1) понима-

ются границы расчетной области, на которых задаются параметры внешнего
невозмущенного потока. Таким образом, там задаются вектор внешнего потока
U0, значения плотности ρ0 и давления p0. Вообще говоря, задание параметров
невозмущенного потока на внешней границе не всегда корректно, так как на
границе реальной расчетной области течение всегда будет слабооднородным
из-за приходящих возмущений из источниковой зоны. Под реальной расчетной
областью будем понимать область с диаметром D = (3÷ 10)L, где L— харак-
терный размер обтекаемой конструкции, например диаметр винта. Поэтому на
внешней границе расчетной области необходимо задавать искусственные или
численные граничные условия. В данной работе на внешних границах предла-
гается использовать граничные условия на основе расщеплённых по направ-
лению характеристических скоростей потоков, связывающих значения газоди-
намических параметров внутри расчетной области ρi, Ui, pi и их значений в
удаленном потоке ρ∞, U∞, p∞.

Под значениями газодинамических величин ρ∞,U∞, p∞ в удаленном потоке
будут пониматься либо невозмущенные значения

ρ∞ = ρ0, p∞ = p0, U∞ = U0, (3)
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либо значения, определяемые характеристическими соотношениями

ρ∞ = ρi

(
p∞
pi

)1/γ

, p∞ = p0, U∞ = Ui+
2

γ − 1

[(
γ
pi
ρi

)1/2

−
(
γ
p∞
ρ∞

)1/2
]
·n. (4)

При проведении расчетов без учета вязкости, т.е. с использованием уравне-
ний Эйлера, на твердой поверхности, ставятся граничные условия непротека-
ния, заключающиеся в задании нулевой нормальной скорости на границе.

В случае использования моделей с учетом вязкости на основе уравнений
Навье–Стокса (1) на твердой границе ставится условие прилипания, то есть
условие равенства нулю величины вектора скорости.

4 Моделирование течения во вращающихся областях
4.1 Система уравнений Навье–Стокса в неинерциальной

вращающейся системе координат
Существущие подходы к моделированию течения около вращающегося

винта на основе уравнений Навье–Стокса можно разделить на несколько клас-
сов: подходы в неинерциальной и абсолютной системах координат. Среди под-
ходов, использующих абсолютную систему координат, можно выделить два ос-
новных направления: методы на основе движущейся сетки [7–9] и методы на
основе метода погруженных границ [10; 11].

В данной работе для описания течения вблизи вращающихся винтов (зона 2,
рис. 1) используются уравнения Навье–Стокса, записанные в неинерциальной
вращающейся системе координат. Рассмотрим вывод этой системы в деталях.

Введём K ′-систему координат, вращающуюся с постоянной угловой ско-
ростью ω = (ωx, ωy, ωz)

T вокруг оси, неподвижной в K-системе. Пусть начала
отсчета обеих систем определены в одной точке на оси вращения. В этом случае
радиус-векторы K-системы и K ′-системы совпадают: r = r′. Тогда вектор от-
носительной скорости u′ вK ′-системе определяется следующим образом ([12],
стр. 26):

u′ = u− ω × r = u− V, u′

v′

w′

 =

 u
v
w

−

 ωyz − ωzy
ωzx− ωxz
ωxy − ωyx

 =

 u
v
w

−

 Vx

Vy

Vz

 .

Отметим некоторые важные свойства вектора линейной скорости вращения
V:

• стационарность:
∂V
∂t

= 0; (5)
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• градиент вектора V (диадное произведение векторов набла и вектора V)
есть кососимметрический тензор:

∇V = ∇⊗ V =

 0 −ωz ωy

ωz 0 −ωx

−ωy ωx 0

 ,

а это означает, что
divV = 0, ω =

1

2
rotV (6)

и его симметричная часть равна нулю

1

2

(
∂Vi

∂xj
+

∂Vj

∂xi

)
= 0; (7)

• вектор V удовлетворяет следующим дифференциальным соотношениям:

(V · ∇)V = ω × V = ω × (ω × r) ,
(u′ · ∇)V = ω × u′. (8)

Для относительной скорости u′ справедлив второй закон Ньютона, который
можно записать в виде ([12], стр. 49):

du′

dt
=

1

ρ
F− ω × (ω × r)− 2(ω × u′), (9)

где F — внешняя сила, ω × (ω × r) — осестремительное ускорение (центро-
бежная сила), 2(ω × u′)— поворотное ускорение (сила Кориолиса).

Для уравнений движения системы уравнений Навье–Стокса полная произ-
водная по времени имеет вид

du′

dt
=

∂ u′

∂ t
+ (u′ · ∇)u′, (10)

а внешняя сила определяется дивергенцией тензора напряжений:

Fi =
∂Pij

∂xj
или F = DivP, (11)

где тензор напряжений есть функция градиентов относительной скорости u′,
так как вращающаяся система координат никак не влияет на внутренние силы
внутри жидкости, которые по определению не зависят от движения одной си-
стемы координат относительно другой.
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Запишем тензор напряжений в виде

Pij = Pij

(
∂u′i
∂xj

)
= µ

(
∂u′i
∂xj

+
∂u′j
∂xi

)
− δij

(
2

3
µ
∂u′i
∂xi

+ p

)
=

= 2µ
1

2

(
∂u′i
∂xj

+
∂u′j
∂xi

)
︸ ︷︷ ︸

τij

−δij
2

3
µ
∂u′i
∂xi

− δijp =

= 2µτij − δij
2

3
µ
∂u′i
∂xi︸ ︷︷ ︸

Sij

−δijp = Sij − δijp, (12)

где T = [τij] — тензор скоростей деформации, а S = [Sij] — тензор вязких
напряжений. Исходя из свойств (6) и (7) вектора линейной скорости вращения
V, получаем, что тензор напряжений как функция от производных линейной
скорости вращения тождественно равна нулю:

Pij = Pij

(
∂Vi

∂xj

)
≡ 0,

а следовательно,

Pij

(
∂u′i
∂xj

)
= Pij

(
∂ui
∂xj

)
, Sij

(
∂u′i
∂xj

)
= Sij

(
∂ui
∂xj

)
, τij

(
∂u′i
∂xj

)
= τij

(
∂ui
∂xj

)
. (13)

Таким образом, тензор вязких напряжений инвариантен относительно ско-
рости вращения системы координат.

Запишем вначале уравнения Навье–Стокса в K ′-системе координат отно-
сительно вектора скорости u′ = (u′, v′, w′)T K ′-системы координат, плотности
и давления. Так как скорость вращения K ′-системы координат не дает вклад
в баланс массы, то уравнение неразрывности остается инвариантным и может
быть записано в виде

∂ρ

∂t
+ div ρu′ = 0. (14)

Уравнение движения определяется вторым законом Ньютона (9)—(11):

∂u′

∂t
+ (u′ · ∇)u′ +

1

ρ
∇p =

1

ρ
DivS− ω × (ω × r)− 2(ω × u′). (15)

Запишем уравнение баланса внутренней энергии, которое определяется ин-
дивидуальным изменением во времени удельной внутренней энергии среды,
притоком внутренней энергии извне и плотностью распределения мощности
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внутренних сил, определяемых скалярным произведением тензора напряжений
и тензора скоростей деформации P ·T = Pijτij, и не зависит от выбора системы
координат:

ρ
dε

dt
= ρ (divq+ P · T ) ,

или, учитывая определение (12) и равенство p divu′ = −δijpτij , имеем

ρ
∂ε

∂t
+ u′ · ∇ε+ p divu′ = ρ (div q+ S · T ) . (16)

Перейдем от уравнения для внутренней энергии (16) к уравнению для дав-
ления, используя уравнение неразрывности (14) и уравнение состояния совер-
шенного газа p = (γ − 1) ρε:

∂p

∂t
+ u′ · ∇p+ γp divu′ = (γ − 1) ρ (divq+ S · T ) . (17)

Полученная система (14)—(17) есть система уравнений Навье–Стокса за-
писанная в неинерциальной вращающейся системе координат.

Заметим, что для численных расчетов лучше использовать систему
(14)—(17), записанную относительно абсолютной скорости (скорости в непо-
движной K-системе координат) u = u′ + V . При этом согласно (13) тензор
вязких напряжений и тензор скоростей деформации не изменятся. Принимая
во внимание стационарность (5) и соленоидальность (6) векторного поля V,
уравнение неразрывности и уравнение энергии в абсолютных скоростях будут
иметь следующий вид:

∂ρ

∂t
+ div ρ (u− V) = 0 (18)

∂p

∂t
+ (u− V) · ∇p+ γp divu = (γ − 1) ρ (div q+ S · T ) . (19)

Для записи уравнения движения в абсолютных скоростях преобразуем пра-
вую часть уравнения (15), используя соотношения (9):

−ω × (ω × r)− 2(ω × u′) = −ω × V− (u′ · ∇)V− ω × u′ =
= −ω × V− ((u− V) · ∇)V− ω × u+ ω × V.

Тогда уравнение (15) запишется как

∂ (u− V)
∂t

+ ((u− V) · ∇) (u− V) +
1

ρ
∇p =

1

ρ
DivS− ((u− V) · ∇)V− ω × u

или
∂u
∂t

+ ((u− V) · ∇)u+
1

ρ
∇p =

1

ρ
DivS− ω × u. (20)
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Запишем уравнения Навье–Стокса в неинерциальной системе координат
(18)—(20) в виде законов сохранения, используя то, что (см. [13])

u · ((u− V) · ∇)u = (u− V) · ∇u2

2
и

div
ρ u2

2
(u− V) =

u2

2
div ρ (u− V) + ρ (u− V)∇ u2

2
=

=
u2

2
div ρ (u− V) + ρu · ((u− V) · ∇)u.

Для получения уравнения сохранения импульса сложим домноженное на
вектор скорости u уравнение (20) с домноженным на плотность ρ уравнением
(18). В результате имеем

∂ρu
∂t

+ Div ρ (u− V)⊗ u+∇p = DivS− ρ (ω × u) . (21)

Выведем уравнения для полной энергии

E =
ρu2

2
+

p

γ − 1
.

Для этого умножим уравнение (18) на u2/2, уравнение (20) — на импульс ρu,
уравнение (19) — на величину 1/(γ − 1) и сложим результаты. В результате,
учитывая свойство (6), получим

∂

∂t

(
ρ u2

2
+

p

γ − 1

)
+ div

ρu2

2
(u− V)︸ ︷︷ ︸

(18)× u2
2 +(20)×ρu

+
1

γ − 1
((u− V) · ∇p+ p div (u− V))︸ ︷︷ ︸

(19)× 1
γ−1

+ u · ∇p︸ ︷︷ ︸
(20)×ρu

+ p divu︸ ︷︷ ︸
(19)× 1

γ−1

= −ρu · (ω × u) + ρ divq+ ρ (uDivS+ S · T ) .
(22)

Член u · (ω × u) в правой части (22) равен нулю, так как вектор u ортогонален
вектору (ω × u). Преобразуем выражение uDivS+ S · T , записав его в коор-
динатной форме и используя свойство симметричности тензора S:

S · T + uDivS = Sij · τij + ui
∂Sij

∂xj
= Sij ·

1

2

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
+

∂uiSij

∂xj
− Sij

∂ui
∂xj

=

= Sij ·
1

2

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
+

∂uiSij

∂xj
− 1

2

(
Sij

∂ui
∂xj

+ Sji
∂uj
∂xi

)
=

= Sij ·
1

2

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
+

∂uiSij

∂xj
− Sij ·

1

2

(
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi

)
=

=
∂uiSij

∂xj
= divSu. (23)
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Воспользовавшись тождеством

divφu = ρ divu+ u · ∇φ

и равенством (23), получим уравнение сохранения энергии в неинерциальной
вращающейся системе координат, записанной относительно скорости в абсо-
лютной системе координат:

∂E

∂t
+ div (u− V)E + div up = divq+ div Su. (24)

Уравнения (18), (21) и (24) составляют систему уравнений Навье–Стокса
во вращающейся неинерциальной системе координат, записанной в виде зако-
нов сохранения относительно вектора абсолютной скорости, применимой для
использования при моделировании течения около вращающегося винта верто-
лета:

∂ρ

∂t
+ div ρ (u− V) = 0;

∂ρu
∂t

+ Div ρ (u− V)⊗ u+∇p = DivS− ρ (ω × u) ;

∂E

∂t
+ div (u− V)E + div up = divq+ divSu.

(25)

С точки зрения наблюдателя, находящегося в неподвижной системе коорди-
нат, система уравнений (25) описывает изменение консервативных переменных
за счет их переноса во вращающейся со скоростью V среде, градиента давле-
ния и поворота вектора скорости на угол равный |ω| t. При численной реали-
зации данной системы уравнений скорость вращения можно интерпретировать
как скорость подвижной сетки. В таком виде система уравнений рассматрива-
лась, например, в публикациях [14; 15], где выполнялся одновременный расчет
течения во вращающейся и неподвижной областях.

Перепишем систему (25) в псевдовекторном потоковом виде

∂Q
∂t

+
∂FI

x

∂x
+

∂FI
y

∂y
+

∂FI
z

∂z
− ∂FNI

x

∂x
−

∂FNI
y

∂y
− ∂FNI

z

∂z
= H+

∂FV
x

∂x
+

∂FV
y

∂y
+

∂FV
z

∂z
;

Q = (ρ, ρu, ρv, ρw, E)T ,

H = (0, − vωz + wωy, uωz − wωx, − uωy + vωx, 0)
T ,

(26)

где FI
x, FI

y, FI
z — конвективные потоки системы уравнений Навье–Стокса в

инерциальной (неподвижной) системе координат, FNI
x = VxQ, FNI

y = VyQ,
FNI
z = VzQ — добавки к потокам, определяемые неинерциальной системой
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координат или скоростью движения сетки. FV
x , FV

x , FV
x — вязкие потоки систе-

мы уравнений Навье–Стокса, определяемые градиентами вектора абсолютной
скорости и градиентом теплового потока.

Матрицы Якоби конвективного потока, инициируемого скоростью враще-
ния, имеют диагональный вид

∂FNI
x,y,z

∂Q
= Vx,y,zI,

следовательно, матрицы Якоби полного конвективного потока можно записать
как

∂
(
FI
x,y,z − FNI

x,y,z

)
∂Q

= Sx,y,zdiag
(
λi
x,y,z − Vx,y,z

)
S−1
x,y,z, i = 1, ...,5 ,

где λi
x,y,z —собственные значения, Sx,y,z (Sx,y,z)—матрица правых (левых) соб-

ственных векторов матриц Якоби ∂
(
FI
x,y,z − FNI

x,y,z

)/
∂Q соответствующих кон-

вективных потоков уравнений Навье–Стокса в инерциальной системе коорди-
нат. Таким образом, отличие системы (26) от системы уравнений Навье–Стокса,
записанной в неподвижной системе координат (2), заключается только в из-
менении характеристических скоростей и наличии источника в правой части.
Поэтому при дальнейшей численной реализации системы (26) схемами году-
новского типа методы аппроксимации останутся теми же самыми, что и при
решении уравнений в неподвижной системе координат.

4.2 Граничные условия
Граничные условия на внешней свободной границе во вращающейся обла-

сти формулируются аналогично пп. 3.3 с тем отличием, что вектор абсолютной
скорости на внешней границе поворачивается в направлении, противополож-
ном направлению вращения области, и определяется как

UR
0 = U0 + (eω × U0) sinΨ+ ((eω × U0)× eω) (cosΨ− 1) , (27)

где eω = −ω/ |ω| — единичный вектор, относительно которого происходит
вращение, Ψ = |ω| t— угол поворота.

Для определения значений скалярных физических переменных на внешней
границе справедливы выражения (3)—(4), приведенные пп. 3.3 для задания зна-
чений газодинамических величин на внешней свободной границе.

Рассмотрим подробнее постановку граничного условия непротекания на
твердых поверхностях при использовании вращающейся системы координат на
примере модельной геометрической конфигурации, сектор которой изображен
на рис. 2. Поверхности “2” (лопасть) и “1” (поверхность «втулки» или «цен-
трального тела») представляют собой вращающиеся поверхности, а поверх-
ность “3” («кольцо») — неподвижна в абсолютной системе координат.
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Рис. 2.Модельная геометрическая конфигурация с подвижными и
неподвижными поверхностями

На вращающихся твердых поверхностях (поверхности 1 и 2, рис. 2) задают-
ся условия непротекания:

u′ · nB = (u− V) · nB = 0, (28)

где nB — единичная нормаль к поверхности.
Будем предполагать, что неподвижная поверхность является поверхностью

вращения вокруг оси, задаваемой вектором ω. Определим граничные условия
на неподвижной поверхности 3 с учетом того, что сеточное значение абсо-
лютной скорости на кольце должно изменяться при вращении. В подвижной
неинерциальной системе координат, связанной с лопастью, кольцо вращается
вокруг оси около неподвижной лопасти с угловой скоростью −ω. Пусть на мо-
мент времени t0 вектор скорости на кольце задан значением u0, тогда условие
непротекания в абсолютной неподвижной системе координат запишется в виде

u0 · nB0 = 0, (29)

где nB0 — единичная нормаль к поверхности в точке B0, в которой задана ско-
рость u0. Найдем вектор абсолютной скорости u на кольце в произвольный мо-
мент времени t. Для этого решим начальную задачу для следующей системы:

du
dt

= ω × u, u (t0) = u0.
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Решение это задачи есть вектор2

u = u0 + (eω × u0) sinΨ+ ((eω × u0)× eω) (cosΨ− 1) ,

eω =
ω

|ω|
, Ψ = |ω| t. (30)

Заметим, что, так как неподвижная поверхность кольца представляет собой
поверхность вращения, нормаль в любой точки B поверхности кольца лежит в
плоскости вектора угловой скорости ω и радиус-вектора RB (см. рис. 2). Сле-
довательно,

nB = αω + βRB и (ω × RB) · RB = 0. (31)

Аналогично для точки B0 с радиус-вектором RB0, полученной из точки B
поворотом вокруг оси определяемой вектором ω, справедливо

nB0 = αω + βRB0.

Домножим обе части первого равенства в (30) на нормаль nB и получим
следующее соотношение:

u·nB = u0 ·nB+β (eω × u0)·RB sinΨ+β ((eω × u0)× eω)·RB (cosΨ− 1) . (32)

Если в физической постановке задачи направление вектора угловой скоро-
сти совпадает с положительным направлением оси z, то есть eω = (0, 0, 1)T ,
то легко получить соотношение между векторами RB и RB0 и упростить вид
равенства (30). Так, вектор RB0 можно определить как

RB =

 cosΨ − sinΨ 0
sinΨ cosΨ 0
0 0 1

RB0,

и после несложных преобразований равенство (32) запишется в виде

u · nB = u0 · (αω + βRB0) = u · nB0

или с учётом (29)
u · nB = 0.

Таким образом, условие равенства нулю нормальной скорости инвариант-
но относительно поворота скорости. Следовательно, во вращающейся неинер-
циальной системе координат, связанной с лопастью, на кольце выполняются

2Обратим внимание, что полученное решение аналогично формуле (27), определяющей поворот вектора отно-
сительно оси вращения, задающейся единичным вектором eω .
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условия непротекания. А если еще принять во внимание соотношения (31), то
имеем следующую цепочку равенств

0 = u · nB = u′ · nB + (ω × r) · nB = u′ · nB.

Отсюда следует, что граничное условие непротекания на неподвижной по-
верхности вращения идентично условию (28) для вращающихся поверхностей.

5 Области определения моделей в ближнем поле
5.1 Сопряжение вращающейся и невращающейся областей

При использовании в смежных зонах ближнего поля моделей в различных
системах координат возникает проблема сопряжения этих областей. Существу-
ет два способа решения этой проблемы: методы на основе перекрывающихся
или скользящих областей.

В первом подходе предполагается, что области определения задач в смеж-
ных областях перекрываются (см. рис. 3а). В этом случае в процессе расче-
та необходимо организовать корректный обмен данными на перекрываемых
участках. При численной реализации такого подхода речь идет об интерполя-
ции значений моделируемых физических величин с сетки, покрывающей одну
область, на сетку в другой области. Такая технология известна под названием
«химера», применительно к моделированию течения вокруг винта вертолета
она использована, например, в работах [7–9].

Второй подход не предполагает пересечения областей определения моделей
в неподвижной и вращающейся области, и интерфейс между двумя областями
определяется только границей, а в случае численной реализации — граничны-
ми элементами сетки (см. рис. 3б). Для моделирования течения вокруг винта
вертолета такой подход использовался, например, в работах [15–17].

2

1

(а)

2

1

(б)

Рис. 3. Сопряжение областей: пересекающееся сетки (а) и скользящий
интерфейс (б)
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Следует отметить, что при численной реализации обоих подходов ключе-
выми проблемами является обеспечение локальной консервативности (т.е. кон-
сервативности для сеточных контрольных объемов) и сохранение точности того
или иного численного алгоритма в приграничных областях. Пути решения ука-
занных проблем при использовании скользящих сеток рассматриваются, напри-
мер, в работе [17] при построении численного алгоритма на основе объемно-
центрированных схем, использующих квазиодномерную реконструкцию пере-
менных.

5.2 Определение задачи в секторе при осевом обтекании
Отдельно стоит выделить моделирование винта вертолета в режиме осево-

го обтекания, когда проекции составляющих скорости внешнего потока (ско-
рости полета вертолета) на плоскость вращения винта равна нулю, и течение в
области моделирования обусловлено исключительно потоком воздуха, индуци-
рованного винтом и, возможно, вертикальным движением (вертикальным сни-
жением или набором высоты) вертолета.

В этом случае, если выполняются следующие три условия:
1) невращающиеся поверхности в моделируемой конфигурации винта явля-

ются телами вращения с осью, совпадающей с осью вращения винта;
2) лопасти винта идентичны и установлены под одним углом;
3) лопасти винта расположены в одной плоскости, ортогональной оси вра-

щения винта,
возможно рассмотрение не полной конфигурации, а лишь одного сектора с од-
ной лопастью (см. рис. 4).

(а) (б) (в)

Рис. 4. Построение сектора с лопастью: полная конфигурация (а),
расчетная сетка в секторе с лопастью (б), расчетная сетка с

достроенным периодическим замыканием (в)

Описание задачи в секторе требует реализации дополнительных граничных
условий, а именно периодических условий на азимутальных границах секто-
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ра, заключающихся в топологическом замыкании сетки на двух азимутальных
плоскостях сектора.

При численной реализации такое замыкание строится следующим образом:
из исходной геометрической конфигурации выделяется сектор с одной лопа-
стью (см. рис. 4а) и в нем строится расчетная сетка таким образом, чтобы узлы
на двух азимутальных плоскостях сектора совпадали с точностью до поворота
на угол раствора этого сектора (см. рис. 4б). Далее для «совпадающих» узлов на
этих плоскостях строится соответствие образ–прообраз, то есть происходит то-
пологическое замыкание границ сектора. При этом для связанных узлов достра-
иваются на необходимую глубину топологические связи между этими узлами.
На рис. 4в условно изображено такое замыкание – синим цветом выделена зона
достроенных топологических связей образ–прообраз.

Такой подход позволяет существенно сократить вычислительную трудоем-
кость задачи, а реализация периодических условий позволяет вести сквозной
счет и практически не влияет на общее время счета.

6 Аэродинамические характеристики
Основными параметрами, характеризующими аэродинамические свойства

винта, являются аэродинамических силы – тяга, крутящий момент и их коэф-
фициенты.

Аэродинамические характеристики винта вертолета оцениваются на основе
данных в ближнем поле течения. Значения силы тяги T и крутящего момента
Mz вычисляются на основе распределения давления по поверхности лопасти S,
полученного в результате расчета по следующим формулам:

T = NT blade
z = N

∫
S

pnzds, Mz = N

∫
S

p(xny − ynx)ds, (33)

где p(x, y, z) – распределение давления по поверхности S лопасти, n =
(nx, ny, nz) – вектор единичной нормали внешней к поверхности S, N – чис-
ло лопастей, а ρ0 — плотность невозмущённого воздуха.

Безразмерные коэффициенты силы тяги cT и крутящего моментаmK , в свою
очередь, определяются по формулам

cT =
2T

ρ0A(ωR)2
, mK =

2MK

ρ0RA(ωR)2
, (34)

где A = πR2 – площадь диска винта, R – радиус винта, а ω – модуль угловой
скорости лопасти.

В случае проведения расчета в секторе в присутствии невращающихся кон-
струкций предварительно проводится процедура осреднения поля двления по
азимутальному углу (подробнее см. [18]).
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Таким образом, распределение давления на твердой поверхности, получен-
ное в результате расчета, позволяет в соответствии с формулами (33) и (34)
вычислить в произвольный момент времени размерные силы, действующие на
лопасти и винт, а также их коэффициенты.

7 Модели для описания шума в дальнем поле
Описанные выше в пп. 3–5 модели и подходы позволяют проводить модели-

рование течения около вертолета и, таким образом, получать пространственно-
временное распределение газодинамических переменных в ближнем поле. С
точки зрения акустики, сложные нестационарные газодинамические процессы
в ближнем поле течения можно интерпретировать как распределённый акусти-
ческий источник, ответственный за генерацию шума в дальнем поле (области
1 и 2 на рис. 1). Для моделирования акустических возмущений в дальнем поле
(область 3 на рис. 1) применяются модели на основе волнового уравнения, ре-
шение которого может быть представлено в виде пространственно-временного
интеграла. При этом аналитически решается внешняя краевая задача в неогра-
ниченной области, краевые условия которой ставятся на некоторой, окружаю-
щей акустический источник, поверхности. Такая поверхность, называемая кон-
трольной, располагается внутри ближнего поля течения.

Применительно к задачам моделирования акустических характеристик вин-
та вертолета, предлагается использовать методику – так называемую “формули-
ровку «1A»”Фарассата [19] для уравненияФокса Уилльямса–Хокингса (Ffowcs
Williams–Hawkings — FWH). Формулировка «1A» допускает использование
контрольной поверхности произвольной формы. Однако при этом предпола-
гается, что скорость движения точек контрольной поверхности меньше скоро-
сти звука. В противном случае, при переходе через скорость звука в интеграль-
ной формуле появляется особенность, что делает данный метод неприменимым
для определения пульсаций в дальнем поле. Это затрудняет применение метода
FWHдля вращающегося винта, так как при «погружении» контрольной поверх-
ности в область вращения винта (зона 2) на небольшом удалении от законцовок
лопастей относительно неподвижной системы координат она вращается со ско-
ростью, превышающую концевую скорость лопасти, и, вообще говоря, может
быть выше скорости звука. Существуют решения этой проблемы, предложен-
ные в [20] и [21], позволяющие работать с трансзвуковым движением точек кон-
трольной поверхности, но реализация их достаточно сложна и влечет за собой
дополнительные вычислительные затраты.

В работе [22] предложено альтернативное простое в реализации решение.
Оно заключается во введении модификации в исходную формулировку Фарас-
сата «1A». Считая, что контрольная поверхность является поверхностью вра-
щения с осью, совпадающей с осью вращения винта, разделяется движение то-
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чек контрольной поверхности относительно фонового потока на поступатель-
ное и вращательное. При этом параметризация контрольной поверхности про-
исходит не во вращающейся системе координат, связанной с винтом, а в инер-
циальной системе, связанной с фюзеляжем вертолета.

То, что контрольная поверхность является поверхностью вращения, обеспе-
чивает сохранность ее формы и, при использовании равномерной сетки в сфе-
рических координатах, позволяет легко интерполировать значения и вычислять
производную по углу в любой точке поверхности. В результате задача сводит-
ся к вычислению поверхностного интеграла с запаздыванием, на контрольной
поверхности, поступательно движущейся относительно фонового потока.

В соответствии с этим подходом пульсации давления в точке R в момент
времени T вычисляются по интегральной формуле

p′ (R, T ) =
1

4π

∫
S0

Ψ(r, t∗(r))ds =
1

4π

∫
S0

[
1

Ξ2r

(
∂U

∂t
−

(
∂L
∂t

)
r

)
+

+

(
Mr −M2

Ξ3r2
+

(
∂M
∂t

)
r

)
(U − Lr)−

Lr − (L ·M)

Ξ2r2

]
t=t∗(r0,R,T ), r=re(r0,R,T )

ds .

(35)

Здесь интегрирование производится по поверхностиS, параметризуемой в каж-
дый момент времени вектором r0, пробегающим поверхность S0. Мировая ли-
ния, по которой движется точка r0 в абсолютной системе координат, с уче-
том того что точка движется поступательно и равномерно, описывается как
r(t) = r0 −Mt, где M— отношение вектора скорости фонового потока к фо-
новой скорости звука. Момент времени t∗, в который излучающая точка r0 по-
верхности S0 внесёт вклад в поле в точке R в момент времени T , определятся
как время запаздывания t∗ = T − τ(R− r), где

τ (x) =

√
(x ·M)2 + (1−M 2) x2 − (x ·M)

c(1−M2)
, M = |M|.

Радиус эмиссии при поступательном движении контрольной поверхности опре-
деляется как re = R− (r0 +Mτ(r0)), компоненты вектора L определяются как
Li = (pδij + ρui(uj +Mj))nj, член U имеет вид U = (ρui + ρ′Mi)ni, где n –
единичная трехмерная нормаль к поверхности, а u – скорость газа относитель-
но фонового потока. Проекции на направление вектора эмиссии векторовM и
L обозначаются какMr иLr соответственно, а допплеровский множитель опре-
деляется соотношением Ξ = 1−Mr.

Интегральную формулу (35) можно интерпретировать как представление
поля в точке наблюдения в виде суперпозиции полей, излучаемых точками кон-
трольной поверхности.
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8 Акустические характеристики
Полученные в процессе расчета значения пульсаций давления по време-

ни позволяют определить акустические характеристики как в ближнем, так и
в дальнем поле.

Наиболее важными характеристиками с точки зрения разработчиков лета-
тельных аппаратов являются зависимость общего уровня звукового давления
(Overall Sound Pressure Level – OASPL) от направления на точку наблюдения,
и спектральный состав акустического сигнала в точках наблюдения.

Рис. 5. Пример диаграммы
направленности общего

уровня звукового давления

Пульсации давления p′(R, t) в точке наблюде-
ния R, на основе которых производится последу-
ющий анализ сигнала, могут быть получены дву-
мя способами.

Первый способ применим, если точка наблю-
дения находится в расчетной области ближнего
поля (области 1 и 2, рис. 1). В данном случае
сеточное разрешение в области распространения
акустического сигнала от источника до точки на-
блюдения должно соответствовать исследуемому
частотному диапазону, что не всегда может быть
осуществимо.

Второй способ предполагает использование
интегрального метода FWH (см. пп. 7), при этом
акустический сигнал в точках наблюдения будет
получен в результате обработки данных на кон-
трольных поверхностях на этапе постобработки,
после проведения расчета.

Полученный как в ближнем, так и в дальнем
полях акустический сигнал подвергается даль-
нейшему анализу для получения интересующих
акустических характеристик. Одной из наиболее репрезентативных акусти-
ческих характеристик является общий уровень пульсаций давления, который
определяется по следующей формуле:

OASPL(R) = 10 log
(⟨
p′(R)2

⟩
/p20

)
,

где p0 = 2× 10−5 Па – минимальный порог слышимости звука.
С точки зрения инженерных разработок, наиболее полезным представле-

нием о картине общего уровня звукового давления является азимутальная диа-
грамма направленности – график в полярных координатах, на котором отраже-
на зависимость общего уровня звукового давления в некоторой плоскости для
некоторого диапазона значений азимутального угла (как правило, в плоскости,
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проходящей через ось вращения винта значений азимутального угла от 0 до π
или до 2π). В качестве примера на рис. 5 приведен вид диаграммы направлен-
ности общего уровня звукового давления для конфигурации «винт в кольце».

Спектральные характеристики сигналов, которые также представляют ин-
терес с инженерной точки зрения, могут быть получены с помощью методов,
основанных на дискретном преобразовании Фурье (см. [23]).

9 Матрица моделей
9.1 Режимы эксплуатации несущего винта вертолета

Вид и характеристики течения около НВ вертолета существенно зависят от
режима полета вертолета. Среди штатных режимов полета вертолета можно
выделить [24]:

• режим висения – режим полета, при котором равны нулю как горизон-
тальная, так и вертикальные составляющие скорости3;

• режим вертикального полета – режим полета, при котором равна нулю го-
ризонтальная составляющая скорости, а вертикальная составляющая ско-
рости положительна (режим вертикального набора высоты) или отрица-
тельна (режим вертикального снижения);

• крейсерский режим полета – режим полета при котором все составляю-
щие скорости отличны от нуля и динамически изменяются.

Для каждого из вышеупомянутых режимов полета течение вокруг НВ вер-
толета имеет специфические особенности, влияющие как на аэродинамику НВ,
так и на его акустические характеристики.

Выделим три основных режима эксплуатации НВ вертолета: набор высоты
и медленное вертикальное снижение (I), снижение (II) и крейсерский режим
полета (III). Для первых двух режимов характерно наличие осевого обтекания
с нулевыми компонентами горизонтальной скорости. При этом угол установки
лопасти в таком режиме зафиксирован, и, как следствие, отсутствует динами-
ческое изменение углов взмаха, качания и установки, а также необходимость в
компенсации неосевых составляющих подъемной силы при разных азимуталь-
ных положениях лопастей (при этом предполагается, что лопасти идентичны),
а аэродинамические характеристики не зависят от времени и азимутального по-
ложения лопастей. Существенное отличие первого режима от других заключа-
ется в минимальном взаимодействии вихревых структур (концевых вихрей и
турбулентной «вихревой пелены») с лопастями в силу высокой скорости по-
тока, индуцированной вращением винта и внешним потоком, достаточной для
сноса концевых и мелкомасштабных вихревых структур вниз по потоку.

3Под вертикальной скоростью здесь понимается проекция вектора скорости внешнего невозмущенного потока
на ось вращения винта.
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9.2 Матрица моделей для оценки характеристик несущего
винта вертолета
При проведении промышленно-ориентированных расчетов для оценки ха-

рактеристик винта вертолета необходимо оптимальным образом выбрать мо-
дель, подходящую для описания течения в ближнем поле и сформулировать
постановку численной задачи. Выбор модели принципиальным образом зави-
сит от режима работы винта и от того, оценка каких характеристик является
целью численного исследования. Под «оптимальностью» выбора понимается
минимизация ресурсов (и, как следствие, длительности вычислительного экс-
перимента), необходимых для получения оценок требуемых характеристик с
необходимой точностью.

Как было упомянуто выше, для описания течения вокруг винта вертолё-
та в ближнем поле на основе уравнений Навье–Стокса существует достаточно
много математических моделей. Большое количество моделей и их разнообра-
зие вызвано тем обстоятельством, что при численном решении задач, ориен-
тированных на авиационную и аэрокосмическую промышленность, мощности
современных вычислительных систем (и даже суперкомпьютеров обозримо-
го будущего) недостаточно для обеспечения столь высокого пространственно-
временного разрешения турбулентных структур течения, которое бы позво-
лило проводить прямое численное моделирование путём решения уравнений
Навье–Стокса. Поэтому в качестве альтернативы численному воспроизведе-
нию мгновенных газодинамических параметров течения стали развиваться вы-
числительно менее затратные подходы моделирования статистических харак-
теристик этих параметров либо нестационарных величин, полученных в ре-
зультате их пространственно-временной фильтрации. Эти подходы в той или
иной степени используют эмпирические знания о природе течения, требуемые
для корректного замыкания получаемых систем. Речь идет о таких подходах,
как RANS, LES, а также гибридных RANS-LES методах, в рамках которых бы-
ло предложено множество математических моделей.

В настоящее время для инженерных приложений в авиационной промыш-
ленности наиболее эффективными признаны гибридные RANS-LES модели.
Среди них применительно к моделированию характеристик винта вертолёта,
рассматриваемому в настоящей работе, предпочтение отдаётся моделям семей-
стваDES. Безусловно, DES подход даёт наиболее точные оценки аэродинамиче-
ских и акустических характеристик винта для всех режимов его эксплуатации.
Однако с точки зрения проведения промышленных расчётов с целью проекти-
рования реальных конструкций массовое DES-моделирование всё еще остаёт-
ся нереализуемым из-за его высокой вычислительной стоимости. Поэтому для
активного внедрения вычислительного эксперимента в инженерные разработ-
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ки важно рассмотрение возможности использования менее дорогих моделей,
указание диапазонов их применимости, а также случаев, когда их применение
некорректно.

Рассмотрим сначала возможность снижения ресурсоемкости расчетов за
счет выбора более дешевых с вычислительной точки зрения моделей для оцен-
ки аэродинамических характеристик. В режиме набора высоты и медленного
вертикального снижения для расчета аэродинамических характеристик в боль-
шинстве случаев достаточно использовать уравнения RANS. Более того, так как
для определения тяги достаточно знать только нормальные составляющие дей-
ствующих на лопасть сил, то, чтобы получить её вполне приемлемую оценку,
можно применять модель без учета вязкости, а именно уравнения Эйлера. В
то же время оценка крутящих моментов, зависящих от продольных составляю-
щих сил, требует учета вязких эффектов и может быть осуществлена на основе
подхода RANS. В обоих случаях в режиме набора высоты и медленного сни-
жения вблизи винта формируется осесимметричное течение, а потому можно
проводить расчеты по оценке всех аэродинамических характеристик в секторе,
включающем одиночную лопасть, с периодическими граничными условиями
(см. пп. 5.2). Возможность использования сектора отражается значением поля
«сектор» в таблице 1.

Для общего режима снижения с заметной вертикальной скоростью суще-
ственным физическим фактором может быть наличие взаимодействия конце-
вых вихрей с лопастями винта. Приемлемую точность в оценке аэродинами-
ческих характеристик дает та или иная модель RANS. Однако взаимодействие
концевых вихрей с лопастями может приводить к сложной вихревой картине
с разномасштабными структурами, для корректного описания которой может
понадобиться «дорогая» модель DES. Тем не менее, в силу осевого характера
обтекания в режиме снижения, техника моделирования одиночного сектора с
лопастью также применима.

Для крейсерского режима полета характерно наличие взаимодействия вих-
ревых структур, формируемых за обтекаемыми препятствиями, с лопастями
винта. Так же как и в предыдущем случае, аэродинамические характеристики
можно оценивать с помощью уравнений RANS, однако подход DES здесь также
предпочтителен. При крейсерском режиме из-за наличия ненулевых проекций
скорости внешнего потока на плоскость вращения винта моделирование секто-
ра с одной лопастью, с очевидностью, некорректно. Поэтому для такого эксплу-
атационного режима необходимо рассмотрение полной конфигурации винта.

С точки зрения оценки акустических характеристик винта зона ближне-
го поля представляет собой распределенный акустический источник. Поэтому
возможность воспроизведения в численном эксперименте шума того или иного
состава напрямую зависит от выбора модели для описания тех или иных газоди-
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Режим Характеристики «сектор» Модели ближнего поля

Висение, вертикальный
набор высоты,
медленное снижение4

Тяга + EE
Крутящий момент + RANS
Тональный шум + EE/RANS
Широкополосный шум5 + DES

Снижение

Тяга + EE
Крутящий момент + RANS/DES
Тональный шум + EE/RANS
Широкополосный шум ± DES

Крейсерский полет

Тяга − EE
Крутящий момент − RANS/DES
Тональный шум − EE/RANS
Широкополосный шум − DES

Таблица 1.Матрица моделей

намических процессов в источнике, т.е. в ближнем поле. Так, для моделирова-
ния источника тонального шума вытеснения и нагружения могут вполне подой-
ти не учитывающие вязкие эффекты уравнения Эйлера. Однако более точное
предсказание мощности акустического излучения для тонального шума дадут
все же уравнения RANS. При этом на режимах висения и вертикального набо-
ра высоты можно проводить расчет акустического источника тонального шума
только в одном секторе. Для крейсерского режима такой подход невозможен.

Для моделирования источников всего производимого винтом шума, вклю-
чая широкополосную составляющую, необходимо качественное описание раз-
номасштабных турбулентных структур и процессов их взаимодействия с тече-
нием и лопастями винта, что могут дать только вихреразрешающие подходы и,
в частности, модели семейства DES. С этой точки зрения, расчет акустических
характеристик винта вертолета для полного состава шума требует наибольших
вычислительных затрат для всех эксплуатационных режимов. Более того, моде-
лирование широкополосного шума винта предпочтительно проводить для пол-
ной его конфигурации, так как «секторальный» подход может дать искажения
акустических характеристик. Однозначно расчет для одного сектора не подхо-
дит для крейсерского режима.

Рассмотрим более подробно причины возможного искажения акустических
характеристик при моделировании широкополосного шума в секторе с одной
лопастью. На режиме висения и вертикального снижения такой подход да-

4«Медленным снижением» здесь называется такой режим вертикального снижения, при котором взаимодей-
ствие вихревых структур с последующими лопастями минимально.

5Широкополосный шум здесь включает пульсации всего спектра частот, т.е. включает и тональный шум.
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ет достаточно точные оценки акустического излучения в ближнем поле тече-
ния. Однако при использовании техники сектора и метода FWH для дальне-
го поля полные данные на контрольной поверхности получаются путем дуб-
лирования и поворота фрагмента контрольной поверхности рассматриваемо-
го сектора. Как следствие, расчёт пульсаций давления в точке дальнего поля
путем пространственно-временного интегрирования по контрольной поверхно-
сти можно трактовать как влияниеN скореллированных источников (N – число
лопастей). При этом эффект этой искусственной корреляции наиболее заметен
при оценке акустических пульсаций в областях, находящихся вблизи оси вра-
щения винта, и проявляется в виде завышения уровня звукового давления в этих
областях. Подобные искажения в оценках акустических характеристик также
можно устранять искусственным образом. Однако для более аккуратного мо-
делирования следует рассматривать полную, многолопастную, конфигурацию
винта.

10 Заключение
В работе представлен многомодельный подход для оценки аэродинамиче-

ских и акустических характеристик винта вертолёта. Спецификой задач по мо-
делированию течения вокруг вертолета и, в частности, вертолетного винта как
ключевого элемента конструкции, влияющего на аэродинамику и акустику ле-
тательного аппарата в целом, является то, что в разных зонах определения зада-
чи могут использоваться разные математические модели. Отчасти это происхо-
дит потому, что в зонах ближнего поля с неизбежностью находятся вращающи-
еся друг относительно друга элементы. И ещё потому, например, что акустика
в дальнем поле не нуждается в столь полном газодинамическом описании, ко-
торое требуется для корректного воспроизведения течения вблизи вертолета.

Если существуют различные математические модели, приемлемые для опи-
сания той или иной задачи, встаёт вопрос о выборе лучшей для каждой из рас-
сматриваемых подобластей, а также о согласовании моделей в зонах их интер-
фейсов. Данная работа даёт ответы на поставленные вопросы применительно
к задачам по определению характеристик винта. Так, в ней подробно рассмот-
рены математические модели, которые могут быть использованы для описания
течения вблизи вертолета. Для конкретной же промышленно-ориентированной
задачи по оценке характеристик винта, требующей ответа в максимально сжа-
тые сроки, оптимальный выбор модели в ближнем поле течения и корректная
вычислительная постановка делаются в зависимости от исследуемого режима
эксплуатации винта вертолета и целей численного исследования. Под целями
исследования понимается, например, интересуют ли разработчика акустиче-
ские характеристики, или только аэродинамические; критичен ли в акустиче-
ских характеристиках учет широкополосной составляющей шума или нет. В
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работе строится итоговая матрица моделей, позволяющая выбрать оптималь-
ный набор моделей для оценки аэродинамических и акустических характери-
стик винта вертолета с необходимой точностью для всего диапазона эксплуа-
тационных режимов.

Следует отметить, что представленная в работе матрица моделей может
корректироваться и эволюционировать в сторону усложнения газодинамиче-
ского описания и соответствующего повышения точности численных оценок
вместе с развитием высокопроизводительных вычислительных систем.

Модели и подходы, описанные в работе, были успешно применены для мо-
делирования аэродинамических и акустических характеристик различных кон-
фигураций винтов вертолета. Так, были получены оценки характеристик руле-
вого винта КБ «Камов» типа «винт–в–кольце» [18], а также модельных несущих
винтов ПСВ КБ «Камов» и LL-24 ЦАГИ.
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