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Дано описание различных программных кодов для расчета полей течения в окрест-
ности сложных конфигураций вязким потоком турбулентного сжимаемого газа. 
Проведена серия тестовых расчетов для тандема трехмерных клиньев разрежения и 
сжатия. Целью расчетов является анализ точности разрешения отрывных зон с ис-
пользованием классических и вновь создаваемых методов. Для достижения цели 
описаны физические особенности течения и выполнено сравнение результатов рас-
четов, полученных разными кодами в рамках тестового случая «тандем клиньев 
сжатия и разрежения». 
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соединения, сопоставление результатов расчета и эксперимента, точность. 
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A description of various program codes for the investigation of the viscous turbulent 
compressible gas flow around complicated configurations is presented. A series of test 
calculations for a tandem of 3D back-forcing and forward-forcing steps has been per-
formed. The purpose of the calculations is to analyze the resolution accuracy of the sepa-
ration zones using classical and modern methods. To achieve the goal, the physical fea-
tures of the flow are described and the comparison of results obtained using different 
codes in the frame of back-forcing and forward-forcing steps tandem test case is done.  
 
Key words: supersonic flow, RANS, LES, IDDES, tandem of steps, rarefaction, com-
pression, return flow, shock, separation point, attachment point, comparison of numerical 
and experimental results, accuracy. 

 
 
1. Введение 
 В рамках программы сотрудничества ЦАГИ-РАН в ИТПМ СО РАН по-
лучены и систематизированы надежные экспериментальные данные [1] по 
обтеканию модельной конфигурации тандема клиньев разрежения и сжатия 
сверхзвуковым потоком турбулентного газа. Указанные данные переданы в 
ЦАГИ в виде отчета с первичной и вторичной документацией. Частично 
данные из отчета опубликованы в [2].  
 Задача обтекания тандема клиньев, состоящего из обратного уступа и 
следующего за ним клина сжатия, является актуальной и вызывает интерес 
у различных групп ученых. Так, физические особенности возникающего за 
уступом течения подробно исследованы в работах [1-3]. При этом расчет [2] 
выполнен методами RANS и LES, а расчет в [3] – методом DNS. Показано 
не только качественное, но и количественное соответствие расчетных и экс-
периментальных данных. Отмечено появление регулярных структур типа 
продольных вихрей Гёртлера. Подробно исследована зона возвратного те-
чения (отрыв), а также волны сжатия и разрежения. 
 На конференции CEAA 2022 в г. Светлогорск была организована спе-
циальная сессия, на которой представители нескольких организаций (ЦАГИ 
им. Н.Е. Жуковского, ИПМ им. М.В. Келдыша, РФЯЦ-ВНИИЭФ, Корпора-
ция «Иркут» Филиал «Региональные самолеты») представили и обсудили 
результаты тестирования используемых ими программных кодов на основе 
теста, подготовленного для тандема клиньев с базовым углом разрежения 
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45° (BFS 45). Организаторы сессии построили две сетки (структурирован-
ную и неструктурированную) и предложили их участникам, но использова-
ние этих сеток не было обязательным вследствие различия структур тести-
руемых программ. В качестве исключения разрешалось применять собст-
венные топологически подобные сетки с числом ячеек, приблизительно рав-
ным заданному. Это условие выполнено лишь частично.  
 
2. Физические особенности течения за обратным клином 
 При сверхзвуковом обтекании рассматриваемого тандема клиньев в со-
ответствии с [1] образуется сложная картина течения. От угла разрежения 
во внешний поток распространяется веер волн разрежения (ВВР), см. рис.1, 
в котором поток разворачивается на угол –45°. Далее следует скачок уплот-
нения 2 от клина сжатия с углом 45°, в котором поток разворачивается к 
первоначальному направлению. Указанный скачок уплотнения приводит к 
образованию отрыва, который создает «отрывной» клин, порождающий до-
полнительный «отрывной» скачок уплотнения 1. Таким образом, отрывное 
течение в окрестности тандема клиньев напоминает течение, возникающее 
под воздействием скачка уплотнения в угле сжатия перед ориентированной 
против потока наклонной ступенькой, которая численно моделировалась в [4]. 

 
 

Рис.1.  Схема обтекания тандема клиньев. 
 

 Внутри зоны отрыва можно выделить области прямого и возвратного 
потоков. Линия нулевой скорости на рис.2 отмечена пунктирной линией с 
ромбами, которые соответствуют положению экспериментальных точек, 
полученных путем построения профилей скорости в эксперименте [1]. Ко-
ординаты точек отрыва и присоединения потока в плоскости симметрии 
клина приведены в табл.1.  
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Рис.2. Линия нулевой скорости, разделяю-
щая прямое и возвратное течения. 

Таблица 1. Координаты точек отрыва 
и присоединения потока. 

Эксперимент X Y 
Отрыв S 0.1 h 0.9 h 
Присоединение R 1.85 h –1.0 h  

 

 В пространственном течении линии отрыва и присоединения потока 
имеют криволинейную форму. Это хорошо видно на фотографии (см. рис.3) 
предельных линий тока, зафиксированных в эксперименте с помощью саже-
масляной визуализации. Буквой S отмечена линия отрыва (стекания) на нак-
лонной грани за вершиной уступа, а буквой R – линия присоединения (рас-
текания). На фотографии также просматриваются расположенные по шири-
не модели характерные продольные линии стекания и растекания, которые 
ассоциируются с возникающими продольными периодическими вихревыми 
структурами (вихрями Гёртлера). Измерения дают оценку для характерного 
размера отмеченных вихревых структур 0.53D h . Этот размер использо-
ван для дальнейших сопоставлений результатов расчета и эксперимента. 
Тем не менее следует отметить, что все данные по вихрям Гёртлера имеют 
приблизительный характер и нуждаются в дальнейшем уточнении. 

 
Рис.3.  Фотография предельных линий тока на поверхности клина в эксперименте. 

 

3. Экспериментальная модель и особенности эксперимента в ИТПМ 
СО РАН им. С.А. Христиановича 
 Экспериментальная модель [1] (см. рис.4) представляла собой прямо-
угольные параллельные пластины (1 и 3) шириной 400 мм, образующие 
прямой уступ высотой h = 15 мм на расстоянии 315 мм от передней кромки 
пластины. Общая длина модели 585 мм. С помощью вкладыша 2 с углом отк-
лонения подветренной грани 45 реализована наклонная поверхность уступа. 
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Рис.4.  Схема экспериментальной модели [1]. 

 

Модель установлена горизонтально на вертикальном пилоне, размещенном 
в рабочей части сверхзвуковой аэродинамической трубы (САДТ) Т-313 
ИТПМ СО РАН [5]. При этом положение поверхности пластины 1 соответ-
ствовало горизонтальной плоскости симметрии рабочей части АДТ. По-
верхности пластины 1, вкладыша 2, а также задней пластины 3 были дрени-
рованы. Дренажные отверстия диаметром 0.5 мм располагались в окрестно-
сти плоскости симметрии модели с переменным шагом от 1 до 5 мм. Для 
исключения влияния ламинарно-турбулентного перехода в пограничном 
слое на исследуемое течение на поверхности пластины 1 на расстоянии 
3 мм от ее передней кромки располагался проволочный турбулизатор диа-
метром 0.5 мм. Измерения профилей полного давления в невозмущенном 
пограничном слое перед уступом, в отрывной зоне и далее вниз по потоку 
проводились в окрестности вертикальной плоскости симметрии модели с 
помощью соответствующих миниатюрных пневмозондов. Зонды переме-
щались по вертикали в направлении от поверхности модели с помощью ко-
ординатника. Минимальный шаг и точность их перемещения по вертикали 
0.1 мм, по горизонтали – 0.5 мм. Момент касания пневмозондов с повер-
хностью контролировался с помощью электрического контакта. Все зонды 
были изготовлены из медицинских игл с малым диаметром 0.87 мм и закре-
плены на тонких обтекателях с острой (толщиной 0.02-0.05 мм) передней 
кромкой. Входное отверстие было сплющено и имело высоту 0.1 мм. Для 
измерений в области возвратного течения в зоне отрыва использовался со-
ответствующий зонд, ориентированный навстречу этому течению. 
 В табл.2 указаны номинальные значения параметров набегающего по-
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тока в рабочей части САДТ Т-313 и максимальные их отклонения от экспе-
римента к эксперименту. 

Таблица 2. Параметры набегающего потока 

Модель M  0p , кПа p , кПа 0T , К 6 1Re 10 , мl
   

BFS 45 3.01 0.005  419.7 2  11.2 0.1  292 04  32.7 0.7  
 

 Степень неоднородности полей чисел Маха M  в зоне расположения 

модели не превышала 1% [5]. Согласно термоанемометрическим измерени-
ям, параметры турбулентности в набегающем внешнем потоке характеризо-
вались относительным уровнем пульсаций массового расхода  

 и температуры торможения <Т0>/Т0 с= 0.03%. Относи-

тельный уровень пульсаций скорости составлял <u>/u = 0.13%. При этом 
распространяющиеся в потоке возмущения представляли собой акустичес-
кую моду пульсаций, генерируемых пограничным слоем на стенках сопла и 
рабочей части САДТ. Основные измерения распределений давления на по-
верхности модели проводились с помощью многоканального пневмокомму-
татора с тензометрическими датчиками номинала 0.1 МПа класса 0.2. Также 
использованы групповые регистрирующие манометры ГРМ-2 класса 0.5 с 
пределами измерения 0÷1 атм. Это гарантировало точность измерений не 
хуже 0.5%. Проведенные сопоставления данных, полученных с использова-
нием этих приборов, показали хорошую повторяемость измерений, разброс 
которых находился в пределах 1%.  

/m m  
/ 0.51%u u   

 

4. Рекомендуемая постановка задачи и форма представления результатов 
 Постановка задачи и форма представления численных результатов час-
тично описаны в [2]. Перед началом работы все авторы получили файлы с 
подробным заданием, а также математическую модель расчетной геометрии 
в CAD формате, исходные данные, проекты рекомендованных сеток, табли-
цы с результатами эксперимента и форматы представления результатов.  
 Расчетная геометрия полностью воспроизводила экспериментальную мо-
дель, представленную на рис.2. Исключение составлял вертикальный пилон, 
который был удален. Турбулизатор моделировался тонким полуцилиндром 
на поверхности пластины, как это описано в разд.3. Для расчета с естест-
венным ламинарно-турбулентным переходом (без учета турбулизатора) пре-
дусмотрена другая геометрия с удлиненной в два раза пластиной. Парамет-
ры потока на левой границе расчетной области задавались в соответствии с 
данными табл.2. Параметры турбулентности получены путем обработки 
экспериментальных данных и равны Tu=0.1%. (Tu=u/u∞*100), Ω=200 Гц. В 
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зависимости от особенностей реализаций программных кодов, авторы мог-
ли задавать параметры турбулентности, отличающиеся от рекомендованных. 
Авторам разрешалось использовать алгоритмы синтетических генераторов 
турбулентности. Для проверки получающихся результатов предусмотрено 
контрольное сечение 1, расположенное на пластине перед клином разреже-
ния. Экспериментальные данные в этом сечении приведены в табл.3 (ин-
декс 1 соответствует внешней границе пограничного слоя). Достижение со-
ответствия давало надежду на правильность учета ламинарно-турбулент-
ного перехода в расчете.  

Таблица 3. Параметры потока в контрольном сечении 1. 

Модель M1 0p , кПа P1, кПа T1 К  [mm] 
BFS 45 2.9 381.6 12.06 292  5.08 

 

 Размеры расчетной области выбраны таким образом, чтобы отражен-
ные возмущения не пересекали исследуемую зону. В выходном сечении 
блок заканчивается по торцу модели, что корректно в случае сверхзвуково-
го вытекания потока. Предусмотрен вариант сетки с буферной зоной на вы-
ходе. Построены два варианта блочной сетки, структурированной и нестру-
ктурированной. Учтено наличие областей высоких градиентов в сечениях 
излома контура. У поверхности клина сгущение сетки проведено по экспо-
ненциальному закону с выполнением условия y+=1 на поверхности. В каче-
стве граничных условий рекомендовано использовать: 1) прилипание к теп-
лоизолированной стенке на поверхности; 2) сверхзвуковое втекание/выте-
кание с учетом инвариантов Римана на внешних границах (внешние гра-
ницы расчетной области находятся на достаточном удалении от отрывной 
зоны); 3) периодическое условие на боковых границах. В качестве началь-
ных данных задаются параметры невозмущенного потока во всех ячейках 
расчетной сетки. 
 При интегрировании по времени рекомендуется достигать сходимости 
решения с точностью не менее 10–6 по полному давлению в наихудшей точ-
ке. Если по объективным причинам сходимость не наступает, то рекоменду-
ется начать процедуру осреднения после выхода решения на «предельный 
цикл» колебаний. В осреднении должно участвовать не менее пяти циклов. 
 При наличии вычислительных возможностей рекомендуется построить 
еще две вложенные сетки и проверить сходимость решения по сеткам. 
 При обработке результатов расчета следует использовать подготовлен-
ные ранее таблицы и заполнять данные строго в предложенном порядке. 
Табличный материал необходимо построить в виде графиков в формате [2]. 
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5. Тестовый расчет с применением программного продукта NOISSEtte 
ИПМ им. М.В. Келдыша РАН 
 Расчетный код NOISEtte [6] разрабатывается, начиная с первой поло-
вины 2000-х годов. Он реализует вершинно-центрированный конечно-объем-
ный метод повышенной точности, работающий на неструктурированных вы-
числительных сетках. Современная версия кода NOISEtte, обладающая высо-
кой параллельной эффективностью и масштабируемостью, позволяет прово-
дить крупномасштабные расчеты на суперкомпьютерах гибридной архитек-
туры, оптимальным образом задействуя CPU-ядра и графические ускорители. 
 Вихреразрешающий алгоритм NOISEtte построен с помощью гибридно-
го RANS-LES подхода IDDES [7]. В качестве моделей замыкания использо-
валась модели турбулентности (SA) [8] и SST [9]. Расчеты выполнены по 
гибридной адаптивной численной схеме [10], основанной на оригинальном 
EBR подходе [11] повышенной точности и имеющей WENO расширение 
[12] для течений с разрывами. Интегрирование по времени осуществлено по 
неявной схеме второго порядка точности с линеаризацией по Ньютону. Для 
решения системы алгебраических уравнений использовался метод бисопря-
женных градиентов. Шаг по времени выбирался из условия, чтобы локаль-
ное число Куранта в LES области (начиная с некоторого расстояния до стенки) 
не превышало 1. В зависимости от расчета он составлял 1÷2·10–3h/U∞ (U∞ – 
скорость внешнего потока). Для создания нестационарного турбулентного 
потока вверх по течению от кромки уступа использовался генератор синте-
тической турбулентности, предложенный в [13], с помощью которого на 
входной границе задавались соответствующие пульсации скоростей. 
 На рис.5 представлен фрагмент неструктурированной вычислительной 
сетки, использованной для моделирования течения с помощью IDDES под-
хода, в двумерном (XY) сечении. Входная, выходная и верхняя границы рас-
четной области соответственно располагались на расстояниях 3 h, 50 h, 50 h 
от кромки уступа.  В поперечном  направлении,  где  на  границах ставились 

 

Рис.5. Фрагмент вычислительной сетки для расчета по модели IDDES. 
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условия периодичности, размер расчетной области составлял 1.5 h. Первый 
пристеночный шаг сетки выбирался из условия y+  1, необходимого для по-
становки условий прилипания. В продольном и поперечном направлениях в 
зоне основного турбулентного взаимодействия (от входной границы x/h = –3 
до x/h = 8 и от твердой поверхности до расстояния 0.8 h) шаги сетки не 
превышали значения 0.017 h и 0.01 h соответственно. Это было меньше, чем 
0.99/10 для шага вдоль координаты X и 0.99/20 вдоль Z (0.99 – толщина по-
граничного слоя), рекомендуемых для IDDES расчета в режиме LES с при-
стеночным моделированием (WMLES режиме). В самой чувствительной об-
ласти, в районе склона уступа, сетка сгущалась так, чтобы 0.01h в танген-
циальном направлении. Коэффициенты разбега и сгущения во всей области 
не превышали 1.1. Итоговый размер трехмерной неструктурированной вы-
числительной сетки составил 15.24 млн узлов. 
 Вычислительный домен для проведения расчетов в рамках кода 
NOISEtte соответствовал вихреразрешающему расчету (направление потока 
– вдоль оси OX, по нормали к стенке – вдоль OY, поперечное направление – 
OZ). На входной границе (x/h = –3 от кромки уступа) «держался» профиль 
для всех переменных, полученный в результате предварительного расчета 
плоской пластины. Значения выбирались таким образом, чтобы характерис-
тики пограничного слоя (толщина вытеснения и толщина потери импульса) 
соответствовали экспериментальному значению в сечении x/h = –0.53. Так-
же в области 0 < y/h < 0.5 на входной границе задавались нестационарные 
пульсации скоростей с помощью генератора синтетической турбулентности 
[13]. Выходная и верхняя граница находились на расстоянии 50 h от кромки 
уступа. В поперечном направлении ставились условия периодичности.  
 С помощью кода NOISEtte в рамках подхода IDDES были проведены 2 
расчета на сетке A1 (см. табл.4), отличающиеся моделью турбулентности 
(SA и SST). Самый первый расчет стартовал с 2D решения в рамках подхода 
RANS (второй – с нестационарного установившегося решения SA IDDES). 
Дальше, начиная с некоторого времени (от 10 до 30 h/U∞), устанавливался 
статистически стационарный режим и начинался процесс накопления дан-
ных для осреднения. Для всех расчетов длина выборки осредненных харак-
теристик составляла 50 h/U∞. Все данные в 2D сечении, а также профили 
вдоль поверхности модели и эпюры полного давления за прямым скачком 
(давление Пито) дополнительно пространственно осреднялись вдоль OZ. 

 Таблица 4. Вычислительные сетки для расчетов в рамках NOISEtte. 

Сетка N2D Nz N3D/106 Lz Δmax,BS Расчеты 
A1 97719 150 15.24 1.5h 0.01 h SST IDDES, SA IDDES
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 Все расчеты проводились на графических ускорителях: использовался 
гибридный кластер K60 ИПМ им. М.В. Келдыша РАН. Было задействовано 
4 GPU NVIDIA Volta 100. Для получения выборки длиной 10 h/U∞ требова-
лось в среднем около 2.1 часа физического времени. 
 В соответствии с условиями теста исследованы физические особенно-
сти течения. На рис.6 изображена картина течения (осредненное распреде-
ление модуля градиента плотности) для модели турбулентности SA 
NOISEtte (для модели SST картина течения аналогичная). Визуально карти-
на течения практически не отличается от эксперимента. На обоих изобра-
жениях выделяются главные особенности, такие как веер волн разрежения, 
основной скачок 2 и отрывной скачок 1. 
 

 

 
 

Рис.6. Теневая фотография обтекания наклонного уступа в эксперименте и в расчете. 
 

 Расчетная картина отрывного течения представлена на рис.7. Линии 
тока нанесены на фоне поля числа М. Маркерами отмечены точки, в кото-
рых вертикальный профиль скорости претерпевает излом (точки нулевой 
скорости). Через маркеры проведены пунктирные линии, которые разделя-
ют зоны прямого и возвратного течений в отрыве. Точки пересечения пунк-
тирных линий с поверхностью клина являются точками отрыва и присоеди-
нения потока. Они определены в эксперименте при помощи саже-масляных 
спектров. Сопоставление расчетных и экспериментальных значений коор-
динаты Х отрыва и присоединения потока приведены в табл.5. Видно, что 
точка отрыва предсказана на порядок точнее, чем точка присоединения. 
Точность определения координат отрыва и присоединения оценивается по 
соотношениям: 
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 , 
эксп эксп'эксп R SL X X 

расч эксп расч экспэксп эксп%= / 100%,     %= / 10S S S R R RX X L X X L           
0%


. 

   
Рис.7. Расчет NOISEtte полей чисел Маха и линии тока в отрывной зоне. 

 

 Таблица 5. Расчет NOISEtte точек отрыва и присоединения потока (координата Х). 
 

 Эксп. Расч. SA  SA % Расч. SST  SST % 
Отрыв S 0.1 h 0.097 h S% = 0.1 0.0985 h S%  = 0.1 
Присоединение R 1.85 h 1.63 h R% = 12.5 1.67 h R% = 10 

 

 В табл.6 представлены координаты Y точек, расположенных на линии 
нулевых скоростей. Точность определения координат оценивается по соот-
ношению 

 расч эксп эксп% / 100%,Y Y Y Y       

Таблица 6. Расчет NOISEtte точек линии нулевых скоростей (координаты Х и Y). 
 

Х  Эксп (Y) Расч. SA SA Y% (Y) Расч. SST  SST Y% (Y) 

0.35h –0.32 h –0.297 h 7 –0.297 h 7 

0.63h –0.53 h –0.516 h 2.6 –0.521 h 1.7 

0.94h –0.71 h –0.75 h 5.6 –0.746 h 5 
 

 Характерные размеры вихревых структур типа вихрей Гёртлера (см. 
рис.4) сопоставлены в табл.7. Точность их определения оценивается по 
формуле 

 расч эксп эксп% / 100%D D D D      . 

 Таблица 7. Расчет NOISEtte характерных размеров вихревых структур. 

 Эксп. Расч. SA  SA D% Расч. SST SST D% 
Размер вихревых 
структур 

0.53 h  0.5 h 5.6 0.52 h 2 
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 Они получены на основе измерений предельных линий тока (см. рис.8), 
которые изображены с использованием осредненных распределений векто-
ра напряжения трения на стенках.  

  
Рис.8. Расчет NOISEtte предельных линий тока на поверхности тандема клиньев. 

 

 График распределения относительных значений статического давления 
по поверхности модели тандема клиньев в плоскости симметрии приведен 
на рис.9. В качестве характерной величины выбрано давление перед изло-
мом контура клина в сечении 1 (x/h = –0.53). Среднеквадратичное отклоне-

ние 2
эксп= ( ) /i ix x N

SA

    расчетных и экспериментальных значений давле-

ния равно соответственно =0.0229 для метода IDDES SA и =0.0219 

для метода IDDES SST. Максимальные отличия расчетных и эксперимен-
тальных данных наблюдаются в окрестности носика клина сжатия (x/h = 1).  

SST

 
Рис.9. Расчет NOISEtte статического давления на поверхности тандема клиньев. 

 

 Эпюры относительных значений давления Пито приведены в четырех се-
чениях (рис.10). В качестве характерной величины выбрано значение давления 
Пито на внешней границе пограничного слоя в сечении 1. Графики построены 
вдоль оси Y в сечениях: (1) x/h = –0.53, (2) x/h = 0.35, (3) x/h = 0.64, (4) x/h = 5.22. 
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                                                     Сечение 1                                                               Сечение 2 

 
                                                       Сечение 3                                                              Сечение 4 
 

Рис.10.  Расчет NOISEtte эпюр давления Пито в заданных сечениях. 
 

 Среднеквадратичное отклонение (СКО) расчетных экспериментальных 
значений давления Пито приведены в табл.8. Максимальные отличия рас-
четных и экспериментальных данных наблюдаются в эпюрах, построенных 
в сечениях 1 и 4. 

Таблица 8. СКО от эксперимента для значений давления Пито в расчете NOISEtte. 

Х   SA   SST  
–5.22 h 0.1005 0.1108 
0.35 h 0.0405 0.0384 
0.64 h 0.0674 0.0693 
5.22 h 0.0692 0.0716 
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6. Тестовый расчет с применением программного продукта LOGOS 
РФЯЦ-ВНИИЭФ  
 Пакет программ ЛОГОС развивается с 2010 г. и предназначен для мо-
делирования процессов тепломассопереноса, напряженно-деформированно-
го состояния, течения многофазных сред, а также решения мультифизичных 
задач. Основной целью продукта является решение широкого круга промыш-
ленных задач. Для моделирования задач тепломассопереноса предназначен 
модуль Логос Аэро-Гидро [14-17]. Модуль включает полный набор инстру-
ментов для проведения всей цепочки решения задачи от работы с геомет-
рической моделью до анализа результата расчетов. Для решения уравнений 
Навье-Стокса модуль использует метод конечного объема. Ячейки расчет-
ной области представляют в общем случае произвольные многогранники. 
Для решения задач внешней аэродинамики, как правило, используются сет-
ки из отсеченных шестигранников с выделением призматических слоев.  
 RANS-моделирование задачи проведено с помощью осредненной по 
Рейнольдсу системы уравнений Навье-Стокса. Величины молекулярной со-
ставляющей тензора касательных напряжений ньютоновской среды удовле-
творяют реологическому закону Ньютона, обеспечивающему связи между 
тензором вязких напряжений и тензором скоростей деформаций, а компо-
ненты вектора плотности теплового потока связаны с локальным градиен-
том температуры законом Фурье. Коэффициент динамической вязкости 
(T) и коэффициент теплопроводности (T) в зависимости от температуры 
потока определяются по формуле Сазерленда.  
 В настоящем тесте применяется SA-R модель турбулентности [18]. Для 
аппроксимации конвективных потоков применяется схема AUSMPW со 
вторым порядком точности дискретизации по пространству. 
 Для решения задачи использовалась расчетная сетка, построенная в 
ЛОГОС [19] на основе усеченных шестигранников с призматическими 
слоями (рис.11). В области уступа введена зона локального измельчения. 
Расчетная сетка обладает следующими характеристиками: общее количест-
во ячеек приблизительно 36 млн, характерный линейный размер ячейки в 
направлении OX и OY в локальной подобласти 0.16 h (25 мм), характерный 
линейный размер ячейки в направлении OZ в локальной подобласти 0.32 h 
(50 мм), толщина первой ячейки пограничного слоя составляет 6.7е–5 h 
(0.001 мм), толщина призматического слоя 5h (75 мм), число призматиче-
ских слоев 20. 
 В качестве начальных условий задавался однородный поток вязкого га-
за с параметрами: =11200 Па, P T =103.84 K, M  = 3.01, число Рейнольд-
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са, приведенное к характерному размеру h = 0.015 м, Re  =1.347*107. 

 
 

 
 

Рис.11. Фрагмент расчетной сетки в центральном сечении. 

 
 При обтекании тандема клиньев получена картина, качественно совпа-
дающая с экспериментальной. От вершины уступа во внешний поток рас-
пространяется веер волн разрежения (см. рис.12, эксперимент на рис.6). В 
результате отрыва пограничного слоя ниже вершины от поверхности на-
клонной грани образуется отрывной скачок уплотнения (1), а при повороте 
течения параллельно поверхности за уступом формируется основной скачок 
(2), который фактически является инициатором отрыва.  
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Рис.12. Расчет LOGOS картины обтекания тандема клиньев (градиенты плотности). 
 На рис.13 приведены полученные в расчетах поля чисел Маха и линии 
тока, которые характеризуют возвратное течение в зоне отрыва за уступом в 
вертикальном сечении, совпадающем с плоскостью симметрии модели. 

 
Рис.13. Расчет LOGOS полей чисел Маха и линий тока в отрывной зоне. 

 

 Штриховой линией обозначено зафиксированное в экспериментах по-
ложение линии нулевой продольной скорости, которая разделяет зоны пря-
мого и возвратного течений. В табл.9 указаны координаты линий (точек) 
отрыва (S) и присоединения (R), которые получены экспериментально и в 
расчете (обозначены на рис.1), а в табл.10 сопоставлены координаты точек 
на линии нулевых скоростей.  

Таблица 9. Расчет LOGOS точек отрыва и присоединения потока (координата Х). 

 Эксп. Расч. SA-R % 
Отрыв S 0.1h 0.08h S% = 1 
Присоединение R 1.85h 2.3h R% = 25 

 

Таблица 10. Расчет LOGOS точек на линии нулевых скоростей (координаты Y). 

Х  Эксп (Y) Расч. SA-R (Y) Y% (Y) 

0.35h –0.32h –0.288h 2 

0.63h –0.53h –0.475h 3 

0.94h –0.71h –0.708h 0.1 

 На рис.14 приведены результаты расчета и оценка характерных пара-
метров вихревых структур. Сопоставление с экспериментом показывает, что 
расчетный размер вихревых структур типа вихрей Гёртлера несколько пре-
вышает соответствующий размер, полученный в эксперименте (см. табл.11). 
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Рис.14. Расчет LOGOS предельных линий тока на поверхности тандема клиньев. 

Таблица 11. Расчет LOGOS характерных размеров вихревых структур. 

 Эксперимент Расчет SA-R D% 
Размер вихревых структур 0.53h 0.62h 17 

 
 График распределения относительных значений статического давления 
по поверхности модели тандема клиньев приведен на рис.15.  

 
Рис.15. Расчет LOGOS статического давления на поверхности тандема клиньев. 

 
 Среднеквадратичное отклонение расчетных и экспериментальных зна-
чений давления при использовании модели турбулентности SA-R оценива-
ется величиной  = 0.0546. Максимальные отличия расчетных и экспери-
ментальных данных наблюдаются в окрестности горизонтального участка 
модели после клина сжатия (x/h = 1 – 3).  
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 Эпюры относительных значений давления Пито, построенных вдоль 
координаты Y, приведены в четырех сечениях, см. рис.16. 

 
                                                       Сечение 1                                                             Сечение 2 

 
                                                           Сечение 3                                                          Сечение 4 

Рис.16.  Расчет LOGOS эпюр давления Пито в заданных сечениях. 
 

 Среднеквадратичное отклонение расчетных и экспериментальных зна-
чений давления Пито приведены в табл.12.  

Таблица 12. СКО от эксперимента для значений давления Пито в расчете LOGOS.  

Х –5.22 h 0.35 h 0.64 h 5.22 h 

 SA-R 0.0783 0.0697 0.0295 0.1051 

 
 Максимальные отличия расчетных и экспериментальных данных наблю-
даются в эпюрах, построенных в сечениях 1, 2 и 4.  
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7. Тестовый расчет с применением программного продукта ГРАТ ЦАГИ 
им. Н.Е. Жуковского  
 В данном разделе представлены результаты, полученные при помощи 
компьютерного кода ГРАТ [20-22]. В основе кода лежит численное реше-
ние методом конечного объема системы уравнений Навье-Стокса, замкну-
той модифицированной двухпараметрической моделью турбулентности 
SST-2003 [9]. Первое отличие от оригинальной модели заключалось в ис-
пользовании тензора завихренности (а не тензора скоростей деформации) в 
записи члена производства турбулентности. Второе отличие заключалось в 
учете сжимаемости газа. Кроме того, для стабилизации решения вводилось 
ограничение на минимальное значение плотности и, как следствие, давле-
ния. В ряде случаев (например, в зонах возвратного течения) это могло при-
водить к возникновению нефизичного решения. 
 Задача решалась с использованием модифицированного метода расщеп-
ления конвективных потоков AUSM, хорошо зарекомендовавшего себя при 
проведении многочисленных расчетов. Для повышения порядка точности 
численного решения по пространству до второго проводилась процедура 
линейной реконструкции. Для интегрирования по времени использован яв-
ный метод первого порядка точности. При этом интегрирование проводи-
лось вплоть до достижения стационарного состояния.  
 В расчете применялась неструктурированная сетка, важным преимуще-
ством которой является автоматизация построения любых геометрических 
конфигураций. На рис.17 представлен фрагмент такой сетки в плоскости 
симметрии модели. В качестве конечных объемов используются тетраэд-
ральные и призматические элементы. Высота первой ячейки, отнесенная к 
высоте уступа, равнялась 0.0001h. Количество ячеек в трехмерной реализа-
ции сетки составило 10.3 млн элементов. 

 
Рис.17.  Фрагмент расчетной сетки. 
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 На поверхности обтекаемого тела с теплоизолированной стенкой зада-
вались граничные условия прилипания. Описанный алгоритм реализован с 
применением технологий параллельных вычислений на базе платформ 
OpenMP и MPI. Это позволило эффективно распределять компьютерные ре-
сурсы и получить решение за приемлемое время.  
 По результатам расчета выполнена визуализация путем построения на 
рис.18 распределения градиентов плотности, которое является аналогом те-
невых фотографий, полученных в эксперименте. 
 Все основные элементы, определяющие физику течения, присутствуют 
на рис.18. В районе внешнего уступа располагается веер волн разрежения. 
Легко различается отрыв пограничного слоя, который инициируется основ-
ным скачком уплотнения «2», а далее следует отрывной скачок уплотнения 
«1». На рис.19 приведены расчетные поля чисел Маха и линии тока, кото-
рые характеризуют возвратное течение в зоне отрыва за уступом.  

 
Рис.18.  Расчет ГРАТ картины обтекания тандема клиньев (градиенты плотности). 

 

Рис.19. Расчет ГРАТ Полей чисел Маха и линии тока в отрывной зоне. 

 В табл.13 приведено сопоставление координат точек отрыва (S) и при-
соединения (R), которые получены экспериментально и в расчете. 
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Таблица 13. Расчет ГРАТ точек отрыва и присоединения потока (координата Х). 

 Эксп. Расч. SST % 
Отрыв S 0.1 h 0.14 h S% = 2 
Присоединение R 1.85 h 1.95 h R% = 6 

 В табл.14 приведено сопоставление значений координат Y точек, рас-
положенных на линии нулевых скоростей, с экспериментальными данными.  

Таблица 14. Расчет ГРАТ точек на линии нулевых скоростей (координаты Y). 

Х Эксп. (Y) Расч. SST (Y) Y% 
0.35 –0.32 –0.31 3 
0.63 –0.53 –0.51 3.7 
0.94 –0.71 –0.73 2.8 

 

 На рис.20 представлена картина предельных линий тока на поверхно-
сти клина. Хорошо видны границы вихревых структур типа вихрей Гёртле-
ра. Сопоставление расчетных и экспериментальных значений для диамет-
ров вихрей проведено в табл.15. 

 
Рис.20.  Расчет ГРАТ предельных линий тока на поверхности тандема клиньев. 

Таблица 15. Расчет ГРАТ характерных размеров вихревых структур. 
 Эксп. Расч. SST D% 
Размер вихревых структур 0.53h 0.73h 38 

 

 График распределения относительных значений статического давления 
по поверхности модели тандема клиньев приведен на рис.21. Величина от-
носительного давления в сечении 1 равна p/p1=1. Среднеквадратичное откло-
нение расчетных и экспериментальных значений давления при использова-
нии модели турбулентности SST оценивается величиной  = 0.126. Макси-
мальные отличия расчетных и экспериментальных данных наблюдаются у 
поверхности клина разрежения (x/h = 0 – 1).  
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Рис.21. Расчет ГРАТ статического давления на поверхности тандема клиньев. 

 
                                                 Сечение 1                                                        Сечение 2 

 
                                                     Сечение 3                                                        Сечение 4 

Рис.22. Расчет ГРАТ эпюр давления Пито в заданных сечениях. 



Оценка точности современных кодов путем сопоставления … 91 

 Эпюры относительных значений давления Пито, построенных вдоль 
координаты Y, приведены в четырех сечениях, см. рис.22.  
 Среднеквадратичное отклонение расчетных и экспериментальных зна-
чений давления Пито приведено в табл.16. 

Таблица 16. СКО от эксперимента для значений давления Пито в расчете ГРАТ. 

Х –5.22 h 0.35 h 0.64 h 5.22 h 

 SST  0.0387 0.0507 0.0296 0.0524 
 

 Максимальные отличия расчетных и экспериментальных данных обу-
словлены горизонтальным сдвигом эпюр в сечениях 2 и 4.  
 

8. Тестовый расчет с применением программного продукта ANSYS Fluent 
коллективом корпорации «Иркут» 
 В данном разделе представлены результаты, полученные при помощи 
компьютерного кода ANSYS FLUENT [23]. Исследования выполнены в 
рамках системы уравнений Навье-Стокса, осредненных по Рейнольдсу. Для 
решения основных газодинамических уравнений выбран решатель «Density 
base solver», т.к. в соответствии с «Руководством для пользователей» [23] 
он хорошо описывает течения с эффектами сжимаемости и скачками уплот-
нения. Для замыкания системы уравнений Рейнольдса использовались мо-
дели Спаларта-Алмараса SA [8] и модель k-ω SST [9]. Наряду с этим, учи-
тывались поправки на кривизну линий тока для моделей турбулентности 
SA-RC [24] и k-ω SST-RC [25]. Производные аппроксимировались схемами 
первого порядка на старте решения с дальнейшим переключением на вто-
рой порядок. 
 Для решения поставленной задачи использовалась структурированная 
блочная гексаэдральная расчётная сетка, состоящая из 5627160 ячеек, см. 
рис.17. Количество узлов по ширине клина – 50, по длине клина – 70. Раз-
мер пристеночной ячейки в зоне ступени сжатия – 0.0003 мм. Указанное 
сгущение сеточных линий к поверхностям обеспечивало выполнение усло-
вия y+ = 1. Специальным образом сетка сгущалась также в местах излома 
контура тандема клиньев для лучшего описания волны разрежения и скачка 
уплотнения. Проволочный турбулизатор на носике пластинки выделен сет-
кой явным образом, см. рис.23. 
 На передней, верхней и нижней границах вычислительной области ста-
вились граничные условия Pressure Far-Field в терминах Fluent [23] с парамет-
рами: число Маха М = 3.01, давление Р = 11200 Па, температура Т = 103.84 K. 
На боковых границах вычислительной области устанавливались периодиче-
ские граничные условия. На задней границе (технически это две зоны, раз-
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делённые нижней и верхней поверхностями клина) ставились граничные 
условия Pressure Outlet со значениями P = 11200 Па, T = 103.84 K. 

 
Рис.23.  Расчётная сетка для ANSYS Fluent. 

 

 По результатам расчета выполнена визуализация путем построения на 
рис.6 распределения градиентов плотности, которое является аналогом те-
невых фотографий, полученных в эксперименте. В качестве примера в ста-
тье приведено решение, полученное с использованием модели турбулентно-
сти SA-RC, т.к. модель SST-RC дает практически идентичную картинку. Для 
наглядности схема течения дополнена предельными линиями, см. рис.24. 
На указанной схеме присутствуют веер волн разрежения, два скачка уплот-
нения (СУ), точки отрыва S и присоединения потока R, соответственно. В 
табл.17 приведено сопоставление расчетных и экспериментальных значе-
ний координат Х точек отрыва и присоединения потока для всех тестируе-
мых моделей турбулентности. Анализ величин ошибок показывает, что в 
данном случае специализированные модели турбулентности с учетом кри-
визны линий тока SA-R и SST-R не позволяют принципиально улучшить 
предсказание положения точек отрыва S и присоединения потока R по срав-
нению с исходными версиями моделей SA и SST.  

 
Рис.24. Расчет Fluent картины обтекания тандема клиньев (градиенты плотности). 
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 Таблица 17. Расчет Fluent точек отрыва и присоединения потока (координата Х). 

 Эксп. Расч. SA  SA % Расч. SST  SST % 
Отрыв S 0.1 h 0.06 h S% = 2 0.04 h S% = 3.5 
Присоединение R 1.85 h 2.67 h R% = 47 3.16 h R% = 75 

 

 Эксп. SA-RC  SA-RC % SST-RC  SST % 
Отрыв S 0.1 h 0.08 h S% = 1 0.04 h S% = 3.5 
Присоединение R 1.85 h 2.55 h R% = 40 3.04 h R% = 68 

 

 На рис.25 приведены поля чисел Маха и линии тока течения, получен-
ные в расчетах с применением модели турбулентности SA. Представлена зо-
на течения за уступом в вертикальном сечении, совпадающем с плоскостью 
симметрии модели. Поля чисел М, полученные при помощи моделей турбу-
лентности SST, SA-R, SST-R, качественно похожи на то, что представлено на 
рис.25, и для сокращения текста в данной статье не приводятся.  

 
Рис.25. Расчет Fluent полей чисел Маха и линии тока в отрывной зоне. 

 

 В табл.18 приведено сопоставление расчетных и экспериментальных 
значений координат точек, расположенных на линии нулевых скоростей, 
находящейся внутри отрывной зоны. 

Таблица 18. Расчет Fluent точек линии нулевых скоростей (координаты Х и Y). 

Х Эксп (Y) Расч. SA SA Y % (Y) Расч. SST SST Y % (Y) 

0.35 h –0.32 h –0.27 h  15.6 –0.22 h 31 

0.63 h –0.53 h –0.46 h 13 –0.37 h 30 

0.94 h –0.71 h –0.69 h 2.8 –0.62 h 12.7 
 

Х  Эксп (Y) SA-RC Y %  (Y) SST-RC  Y % (Y) 

0.35 h –0.32 h –0.28 h 12.5 –0.22 h 31 

0.63 h –0.53 h –0.48 h 9 –0.37 h 30 

0.94 h –0.71 h –0.71 h 0 –0.62 h 12.7 
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 Далее представлены предельные линии тока на поверхности клина, 
рассчитанные с помощью модели турбулентности SA-RC, см. рис. 26. 

 
Рис.26. Расчет Fluent предельных линий тока на поверхности тандема клиньев. 

 

 Следует отметить, что вторичные течения, т.е. вихри Гёртлера, удалось 
получить лишь при использовании моделей турбулентности SA-RC и SST-
RC. Картина течения, полученная при помощи модели SST-RC, качественно 
идентична картине, представленной на рис.20. Вихревые структуры имеют 
регулярный характер, а предельные линии практически параллельны. В 
табл.19 сопоставляются расчетные и экспериментальные значения диамет-
ров вихревых структур и делаются оценки точности расчетных данных. 

 Таблица 19. Расчет Fluent характерных размеров вихревых структур. 

 Эксп. Расч. SA-RC D % Расч. SST-RC D % 
Размер вихревых структур 0.53 h 1.67 h 215 1.36 h 157 

 

 График распределения относительных значений статического давления 
по поверхности модели тандема клиньев приведен на рис.27. Представлены 
базовые модели SA и SST, а также их модификации SA-R и SST-R. 

 
Рис.27. Расчет Fluent статического давления на поверхности тандема клиньев. 
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 Среднеквадратичное отклонение расчетных и экспериментальных зна-
чений давления, полученное при использовании различных моделей турбу-
лентности представлено в табл.20.  

Таблица 20. СКО значений статического давления в расчете Fluent. 

Модель турбулентности  SA SST  SA-R SST-R 

  0.0530 0.0920 0.0460 0.0880 
 

 Значительное отличие расчетных и экспериментальных данных наблю-
дается по всей длине тандема клиньев. На ступени разрежения расчетные 
уровни давления завышены по сравнению с экспериментальными (x/h = 0.02 
– 1.0), а на ступени сжатия – занижены (x/h > 1). Модификация базовых мо-
делей турбулентности не приводит к заметному улучшению результата.  
 Эпюры относительных значений давления Пито, построенных вдоль 
координаты Y, приведены в четырех сечениях, см. рис.28. 

 
Сечение 1                                                           Сечение 2 

 
Сечение 3                                                     Сечение 4 

Рис.28.  Расчет Fluent эпюр давления Пито в заданных сечениях. 
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 Среднеквадратичное отклонение расчетных и экспериментальных зна-
чений давления Пито приведено в табл.21.  

Таблица 21. СКО от эксперимента для значений давления Пито в расчете Fluent. 

Х  SA  SST  SA-R  SST-R 
–5.22 h 0.0281 0.0328 0.0258 0.0312 
0.35 h 0.0234 0.0385 0.0211 0.0376 
0.64 h 0.0281 0.0328 0.0258 0.0312 
5.22 h 0.0530 0.1079 0.0455 0.1043 

 

 Максимальное отличие расчетных и экспериментальных данных обу-
словлено ошибками расчета в зоне возвратного течения и проявляется на 
эпюрах в сечениях 2, 3 и 4.  
 

9. Тестовый расчет с применением программного продукта FlowVision 
коллективом корпорации «Иркут» 
 Программный комплекс FlowVision [26] предназначен для численного 
моделирования трёхмерных ламинарных и турбулентных, стационарных и 
нестационарных течений жидкости и газа. В основе программного комплек-
са – метод конечных объёмов, высокоточные разностные схемы, эффектив-
ные численные методы и надёжные математические модели физических 
процессов. Многочисленные модели позволяют моделировать сложные те-
чения, сопровождаемые закруткой потока, движением контактных поверх-
ностей, ударными волнами, сопряженным теплообменом, горением и т.д.  
 Расчётная сетка FlowVision – декартова, локально адаптивная. Локаль-
ная динамическая адаптация начальной сетки производится в соответствии 
с заданными пользователем критериями. Начальная сетка состоит из пря-
моугольных ячеек. Вблизи границы расчётной области происходит булево 
вычитание нерасчётных объёмов из прямоугольных ячеек, в результате ко-
торого образуются ячейки-многогранники произвольной формы. Генерация 
сетки полностью автоматизирована.  
 Программный комплекс FlowVision работает на компьютерах, имею-
щих смешанную архитектуру, и совмещает межузловое MPI-распараллели-
вание с распараллеливанием MP. Использование смешанного распараллели-
вания позволяет добиться высококачественного масштабирования при рабо-
те на большом числе процессоров.  
 Расчет выполнен в рамках системы уравнений Навье-Стокса, осреднён-
ных по Рейнольдсу, замкнутых моделью Спаларта-Аллмараса SA [8]. На бо-
ковых границах вычислительной области устанавливались периодические гра-
ничные условия. На верхней, нижней и задней границах вычислительной об-



Оценка точности современных кодов путем сопоставления … 97 

ласти (технически, задняя граница представляет из себя две зоны, разделён-
ные нижней и верхней поверхностью клина) ставились граничные условия 
“Свободный выход” со значениями давления P = 11256 Па и температуры 
T =103.84 K. На передней границе ставились граничные условия “Вход/выход” 
в терминах ПК FlowVision [26] со следующими параметрами: число Маха 
M = 3.01, давление P = 11256 Па, температура Т = 103.84 K. 
 Для решения задачи построена ортогональная структурированная ло-
кально-адаптивная сетка, см. рис.29. Максимальный уровень адаптации сет-
ки – 2 (в терминах [27], количество слоёв каждого уровня – 6. Функция 
“Приповерхностные сетки” не использовалась. Количество ячеек в сетке – 
6294894. Основные размеры расчетной сетки заданы параметрами: количе-
ство ячеек по ширине клина – 212 (на нижнем уровне адаптации), количест-
во ячеек по длине клина – 872, количество ячеек по высоте клина – 120, 
размер пристеночной ячейки в зоне клина сжатия 0.25 мм. Сетка сгущена в 
области передней кромки модели, области уступа и у всех поверхностей.  

 
 

 
Рис.29.  Расчётная сетка для FlowVision (фрагмент). 

 По результатам расчета выполнена визуализация функции плотности, 
позволяющая провести сопоставление расчета с экспериментом (см. рис.6). 
Для наглядности схема течения дополнена предельными линиями, см. рис.30. 
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Рис.30.  Расчет FlowVision картины обтекания тандема клиньев. 

 

 На рис.30 можно выделить веер волн разрежения, скачки уплотнения, 
точки отрыва S и присоединения R потока. В табл.22 приведены расчетные 
и экспериментальные значения координаты Х для точек S и R. Данные из 
таблицы коррелируют с результатами Fluent, полученными для модели тур-
булентности SA, см. табл.17. 

Таблица 22. Расчет FlowVision точек отрыва и присоединения потока. 

 Эксп. Расч. SA SA % 
Отрыв S 0.1h 0.17h % = 4 
Присоединение R 1.85h 2.57h % = 41 

 

 На рис.31 приведены поля чисел Маха и линии тока течения, визуали-
зирующие зону возвратного течения. На рисунке четко просматривается 
точка отрыва потока.  

 
Рис.31. Расчет FlowVision полей чисел Маха и линии тока в отрывной зоне. 

 График линий нулевых скоростей для эксперимента и расчёта приве-
ден на рис.32. Он наглядно демонстрирует факт «позднего» присоединения 
отрыва. В табл.23 содержатся относительные координаты линий нулевой 
скорости для эксперимента и численного расчета.  
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Рис.32.  Расчет FlowVision линии нулевой скорости в отрывной зоне. 

Таблица 23. Расчет FlowVision точек на линии нулевых скоростей (координаты Y). 

Х Эксп (Y) Расч. SA (Y) SA Y% 
0.35 –0.32 h –0.28 h 12.5 
0.63 –0.53 h –0.45 h 15 
0.94 –0.71 h –0.63 h 11 

 

      Далее представлены предельные линии тока на поверхности тандема кли-
ньев и дана оценка диаметра вихревых структур типа вихрей Гёртлера, см. 
рис.33. В табл.24 сопоставляются расчетные и экспериментальные значения 
диаметров вихревых структур и даются оценки точности расчетных данных. 

  

Рис.33. Расчет FlowVision предельных линий тока на поверхности тандема клиньев. 

Таблица 24. Расчет FlowVision характерных размеров вихревых структур. 

 Эксп. Расч. SA SA D% 
Размер вихревых структур 0.53 h 0.59 h 11 

 График распределения относительных значений статического давления 
по поверхности модели тандема клиньев приведен на рис.34. Расчет прове-
ден с применением модели турбулентности SA. Среднеквадратичное откло-
нение расчетных и экспериментальных значений давления, полученное при 
использовании модели турбулентности SA, представлено в табл.25.  
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Рис.34. Расчет FlowVision статического давления на поверхности тандема клиньев. 

Таблица 25. СКО значений статического давления в расчете FlowVision. 

Модель турбулентности SA  

 0.0510 

  
Сечение 1                                                              Сечение 2 

  
Сечение 3                                                              Сечение 4 

Рис.35. Расчет FlowVision эпюр давления Пито в заданных сечениях. 
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 Значительное отличие расчетных и экспериментальных данных наблю-
дается на ступени разрежения (x/h = 0.02 – 1.0) и на участке сжатия потока 
(x/h = 1.0 – 4.0).  
 Эпюры относительных значений давления Пито, построенных вдоль 
координаты Y, приведены в четырех сечениях, см. рис.35. Среднеквадратич-
ное отклонение расчетных и экспериментальных значений давления Пито 
приведено в табл.26.  

Таблица 26. СКО от эксперимента значений давления Пито в расчете FlowVision. 

Х –5.22 h 0.35 h 0.64 h 5.22 h 
 SST 0.0653 0.0167 0.0413 0.0671 

 

 Максимальные отличия расчетных и экспериментальных данных на-
блюдаются в сечениях 1, 3 и 4 и носят сдвиговый характер.  
 
10. Тестовый расчет с применением программного продукта EWT ЦАГИ 
им. Н.Е. Жуковского 
 Расчетный код EWT ЦАГИ [27] является стандартным программным 
продуктом, предназначенным для решения задач внутренней и внешней аэ-
родинамики. В данном коде используются методы конечного объёма для 
решения уравнений газовой динамики на структурированных сетках. В дан-
ной работе применен вихреразрешающий алгоритм решения уравнений На-
вье Стокса, который построен с помощью гибридного RANS-LES подхода 
IDDES [28]. В качестве начального поля задавалось RANS решение. На 
внешних границах реализовалось условие Римана для слабого отражения 
возмущений. На входной границе ставилось условие сверхзвукового втека-
ния, а на выходной – сверхзвукового вытекания во всех областях, включая 
пограничный слой. Система уравнений замкнута моделью турбулентности 
DRSM [29,30]. На поверхности тела все турбулентные напряжения задава-
лись равными нулю. На входной границе диагональные члены тензора на-
пряжений равны 2k/3 (k – кинетическая энергия турбулентности), а недиаго-
нальные равны нулю. Подход DRSM IDDES реализован впервые и опубли-
кован в [31,32]. Расчеты выполнены с использованием гибридной схемы 
WENO5-CD2 с переходной функцией [33]. Метод использует подсеточный 
масштаб длины SLA [34]. Интегрирование по времени осуществлено по не-
явной схеме третьего порядка точности. Переход в LES-моду в погранич-
ном слое происходил естественным способом (без использования генерато-
ра синтетической турбулентности) на значительном расстоянии от угла раз-
режения клина (X = 0).  
 На рис.36 представлен фрагмент вычислительной сетки, использован-
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ной для моделирования течения в данном тесте. Рисунок подготовлен в дву-
мерном приближении, которое соответствует плоскости симметрии модели. 
Входная и верхняя границы располагались на расстоянии 0.4 м (26h), вы-
ходная – 0.3 м (20h). На твёрдых поверхностях ставилось условие прилипа-
ния к теплоизолированной стенке. В поперечном направлении, где на гра-
ницах ставились условия периодичности, размер расчетной области состав-
лял 0.02 м (1.33h). Первый пристеночный шаг сетки выбирался из условия 
y+  1, необходимого для постановки условий прилипания. Характерный наи-
больший размер ячеек в пограничном слое и в зоне отрыва равен 0.0002 м 
(0.013h). Итоговый размер трехмерной структурированной вычислительной 
сетки составил 21 млн узлов. 

 
Рис.36. Фрагмент вычислительной сетки для расчета с применением EWT. 

 

 Длина пластины перед уступом выбиралась так, чтобы толщина погра-
ничного слоя в RANS расчёте в первом (контрольном) сечении практически 
совпадала с экспериментальным значением. Расчёт вёлся до того момента, 
пока не появлялся квазипериодический нестационарный процесс (LES-мо-
да). Затем включался режим осреднения потока (этап сбора статистических 
данных) и получения корреляционных характеристик турбулентности. Да-
лее приводятся осреднённые данные. 

 
Рис.37. Расчет EWT картины обтекания тандема клиньев. 

 

 На рис.37 изображена теневая картина течения. Визуально она практи-
чески не отличается от экспериментального изображения (см. рис.6). На обо-
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их изображениях выделяются главные особенности течения, такие как веер 
волн разрежения (ВВР), основной скачок уплотнения 2 и отрывной скачок 
уплотнения 1. Значения точек отрыва и присоединения потока на поверхно-
сти модели (координата Х) приведены в табл.27.  

Таблица 27. Расчет EWT точек отрыва и присоединения потока. 
 

 Эксп. Расч. DRSM IDDES % 
Отрыв S 0.1h 0.05h S%= 3 
Присоединение R 1.85h 1.95h R% = 5.7 

 

 На рис.38 приведены поля чисел Маха и линии тока, визуализирующие 
зону возвратного течения. Белые маркеры указывает на положение линии 
нулевых скоростей внутри отрывной зоны. В табл.28 содержатся относи-
тельные координаты указанных маркеров для эксперимента и расчета и при-
ведены оценки точности расчета.  

 
Рис.38. Расчет EWT полей чисел Маха и линии тока в отрывной зоне. 

Таблица 28. Расчет EWT точек на линии нулевых скоростей (координаты Y). 

Х  Эксп (Y) Расч. DRSM IDDES (Y) Y% 
0.35 –0.32h –0.26h 19 
0.63 –0.53 h –0.45h 15 
0.94 –0.71 h –0.67h 6 

 

 На рис.39 представлена картина предельных линий тока на поверхно-
сти тандема клиньев и дана оценка размера вихревых структур типа вихрей 
Гёртлера. В табл.29 сопоставляются расчетные и экспериментальные данные. 
 В расчёте наблюдается вторичный отрыв в угле сжатия (см. рис.39). 
Аналогичное явление просматривается в эксперименте, см. рис.4. Средний 
поперечный размер вихревых структур в расчёте рассчитывался путём деле-
ния ширины расчётной зоны на число точек растекания. Видно, что линии 
тока на рис.39 не параллельны. Поэтому локальные размеры вихревых струк-
тур варьировались в диапазоне значений от 0.27 h до 0.5 h. На значительном 
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Рис.39.  Расчет EWT предельных линий тока на поверхности тандема клиньев. 

расстоянии вниз по потоку визуально дистанция между линиями стекания 
выравнивалась и приближалась к размеру порядка 0.5 h. В эксперименте 
диаметры вихрей также имели довольно большой разброс по размаху моде-
ли. Приведённый в экспериментальном отчете размер вихря Гёртлера, по-
видимому, был результатом осреднения, см. рис.4. 

Таблица 29. Расчет EWT характерных размеров вихревых структур 

Эксп. Расч. DRSM IDDES SA D% 
0.53 h 0.5 h 6 

 

 График распределения относительных значений статического давления 
по поверхности модели тандема клиньев приведен на рис.40. Расчет прове-
ден с применением модели турбулентности DRSM методом IDDES.  

 
Рис.40. Расчет EWT статического давления на поверхности тандема клиньев. 
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 Среднеквадратичное отклонение расчетных и экспериментальных зна-
чений давления представлено в табл.30. Значительное отличие расчетных и 
экспериментальных данных наблюдается на ступени сжатия (x/h = 1.0 – 3.0). 

Таблица 30. СКО значений статического давления в расчете EWT. 

Модель турбулентности DRSM IDDES 

 0.0625 
 

 Эпюры относительных значений давления Пито, построенных вдоль 
координаты Y, приведены в четырех сечениях, см. рис.41. Среднеквадратич-
ное отклонение расчетных и экспериментальных значений давления Пито 
приведено в табл.31. 
 

 
Сечение 1                                                            Сечение 2 

 

 
Сечение 3                                                             Сечение 4 

Рис.41. Расчет EWT эпюр давления Пито в заданных сечениях. 
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 Максимальное отличие расчетных и экспериментальных данных наблю-
дается в сечениях 2, 3 и указывает на то, что в расчете зона отрывного (низ-
коскоростного) течения занимает большее по высоте пространство, чем в 
эксперименте.  

Таблица 31. СКО от эксперимента значений давления Пито в расчете EWT. 

Х –5.22 h 0.35 h 0.64 h 5.22 h 

 IDDES DRSM 0.0493 0.0508 0.0459 0.1083 

 
11. Обобщение результатов тестирования  
 Для оценки точности результатов, полученных при помощи тестируе-
мых программ, необходимо привязываться к решению конкретных задач и 
использовать существующие технические регламенты. При этом можно вос-
пользоваться аналогией с классом точности измерительных датчиков. Это 
может послужить предметом исследования для следующей работы. В дан-
ной статье авторы ограничились «механическим» сопоставлением результа-
тов тестирования, оставаясь в рамках терминов «лучше – хуже». В табл.32 
сведены воедино приведенные выше оценки точности по СКО и обозначе-
ны позиции с наименьшим и наибольшим отклонением расчетных и экспе-
риментальных данных. Исходя из указанных критериев, по СКО «наилуч-
ший результат» показала программа Fluent SA-R. 

Таблица 32. Сводная таблица величин СКО. 

 P(x) 
Пито 
Сеч. 1 

Пито  
Сеч. 2 

Пито 
Сеч. 3 

Пито 
Сеч. 4 

NOISEtte IDDES SA 0.0229 0.1005 0.0405 0.0674 0.0692 

NOISEtte IDDES SST * 0.0219
1 0.1108

2 0.0384 0.0693
2 0.0716 

EWT IDDES DRSM 0.0625 0.0493 0.0508 0.0459 0.10832 

GRAT-SST 0.0315 0.0387 0.0507 0.0296 0.0524 

LOGOS SA-R 0.0546 0.0783 0.0697
2 0.0295 0.1051 

FlowVision SA 0.0510 0.0653 0.0167
1 0.0413 0.0671 

Fluent SA 0.0530 0.0281 0.0234 0.0281 0.0530 

Fluent SST 0.0920
2 0.0328 0.0385 0.0328 0.1079 

Fluent SA-RC ** 0.0460 0.0258
1 0.0211 0.0258

1 0.0455
1 

Fluent SST-RC 0.0880 0.0312 0.0376 0.0312 0.1043 
 
Индекс 1 (полужирный курсив) – наименьшее СКО 
Индекс 2 (подчеркивание) – наибольшее СКО 
* – наибольшее количество наибольших СКО 
** – наибольшее количество наименьших СКО 



Оценка точности современных кодов путем сопоставления … 107 

 При этом разумную структуру внутри отрыва, близкую к эксперимен-
ту, дало применение метода IDDES. Вообще преимущество методов данно-
го типа становится заметным в задачах, где исследуются спектры и неодно-
родности турбулентности, излучение звука, динамические нагрузки на по-
верхности. 
 Представляет интерес сопоставление графиков, полученных методами 
одного класса. На рис.42 сведены результаты расчета распределений стати-
ческого давления, полученные вихреразрешающими методами IDDES. Ин-
тересно отметить, что влияние модели турбулентности (SA и SST) на ре-
зультат в рамках NOISEtte пренебрежимо мало по сравнению с отличием от 
DRSM IDDES (EWT), для которого расчётная сетка была принципиально 
другой. Это косвенно указывает на сильную сеточную зависимость метода 
IDDES. Скорее всего, сетка, использованная для DRSM IDDES, была недос-
таточна для получения качественного решения, особенно в районе отрыва. 

 
Рис.42. Расчет методами IDDES статического давления на поверхности клиньев. 

 

 На рис.43 сведены результаты, полученные в рамках подхода RANS с 
применением различных версий модели турбулентности SA.  
 Сопоставление позволяет утверждать, что все тестируемые коды дают 
близкие результаты. При этом отличие между различными программами в 
несколько раз меньше, чем отличие расчета и эксперимента. Наибольшие 
вопросы по точности расчета на клине разрежения (1.0>x/h > 0.0) возникают 
к FlowVision, который дает трудно объяснимые «забросы» решения. 
 На рис.44 представлены сводные результаты, полученные в рамках под-
хода RANS с применением различных версий модели турбулентности SST. 
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Рис.43. Расчет методами RANS SA статического давления на поверхности клиньев. 

 
Рис.44. Расчет методами RANS SST статического давления на поверхности клиньев. 

 Следует отметить заметное отличие результатов, полученное с приме-
нением Fluent и ГРАТ, что может быть следствием отличия типов сеток или 
различий в настройке модели турбулентности (ГРАТ). Все перечисленные 
программы дают заметные ошибки на клине разрежения (1.0>x/h > 0.0). При 
этом Fluent значительно не «вытягивает» уровень разрежения, полученный 
в эксперименте. Отметим, что расчеты с Fluent SA и Fluent SST выполнены 
на одной и той же сетке. Следовательно, недостаточный уровень разреже-
ния потока, полученный с Fluent SST, не является следствием «грубости» 
расчетной сетки, а объясняется особенностями работы модели турбулент-
ности SST. 
 
Заключение 
 1. Проведенное сопоставление расчетных данных, полученных различ-
ными методами, с результатами тестового эксперимента показывает, что все 
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использованные методы надежно моделируют физические особенности те-
чения у поверхности тандема клиньев разрежения и сжатия. Тем не менее 
нет оснований утверждать, что получено хорошее разрешение расчетных дан-
ных, так как отмеченные отклонения расчета от эксперимента носят разно-
направленный характер и зависят от различных факторов, таких как реали-
зация расчетного метода, модели турбулентности, качества расчетной сетки. 
 2. Представленные данные обладают необходимой полнотой и позво-
ляют обоснованно выбрать один из тестируемых методов для решения кон-
кретных задач с оценкой точности получаемых результатов. 
 3. Работу следует продолжить путем достижения сеточной сходимости 
и исключения «фактора сетки» из анализа качества работы моделей турбу-
лентности. 
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