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Аннотация. Исследуется поле течения вокруг двух несущих поверхностей, 

моделирующих крыло и горизонтальное оперение (ГО). Проведён расчёт 

аэродинамических характеристик и смоделирована картина обтекания двух несущих 

поверхностей в диапазоне углов атаки α от 0 до 25° при различном расположении 

ГО по высоте: верхнем (№ 1), исходном (№ 2) и нижнем (№ 3). Показано, что 

нижнее расположение ГО является рациональным, т.к. на больших углах атаки ГО 

находится вне области вихревого следа за крылом.  
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Abstract. The flow field of two lifting surfaces modeling wing and horizontal tail is 

investigated in this article. Aerodynamic characteristics and simulation of lifting surfaces’s 

flow pattern were calculated in the angles of attack were varied from 0 to 25 when the 

horizontal tail had have diverse positions in height: upper, initial and lower. As can be 

seen, if the horizontal tail has the lower location, it will be more efficient because the 

horizontal tail is located outside from vortex wake’s area behind the wing in high the 

angles of attack. 
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The main objective of this research is aerodynamic design’s optimization consisting 

in the choosing of horizontal tail position in height in order to reduce control system 

requirements and improving its reliability by reducing moment’s characteristics 

nonlinearity. Aerodynamic computation of lifting surfaces which geometry are the same 

surfaces of prototype MIG-AT was calculated for determination an efficient horizontal 

tale's position in height. Fluid flow and gas calculation with turbulence was done on base 

numerical solution total system of hydrodynamics's partial differential equations-continuty 

equation, Navier-Stokes equations, energy equation which were modified with Reynolds's 

averaging procedure. The flow field around two lifting surfaces was computed in the 

software package Ansys Fluent. Visual simulation' s analysis of velocity distribution has 

shown that the horizontal tail which has low and high position is located outside of wing's 

vortex wave area in higher angles of attack. However, if an angle of attack increases, the 

horizontal tail which has higher location will be situated in wing’s vortex   wave, that the 

lower horizontal tail. In this case, it will lead to pitch moment's characteristics 

degradation. To sum up, when the horizontal tail has the lower location, it is more efficient 

because in this case, this variant has favorable characteristics of pitch moment, in spite of, 

lifting properties's neverthless minor reducing compared with more high position of the 

horizontal tail. 

Keywords: velocity field, wing, tail plane, computational grid (mesh), vortex wake, 

aerodynamic characteristics 
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Введение 

Основной задачей данной работы является оптимизация аэродинамической 

компоновки самолёта, заключающаяся в выборе рационального расположения ГО  

по высоте с целью  упрощения требований к системе управления [1] и повышения её 

надёжности за счёт снижения нелинейности моментных характеристик.  

На больших углах атаки может возникнуть проблема, когда горизонтальное 

оперение (ГО) попадает в область вихревого следа от крыла. Это приводит к 

возникновению нелинейности моментных характеристик самолета и к изменению 

знака локальной производной продольного момента zm
  с отрицательного на 

положительный, что повлечёт усложнение системы управления. Данное явление 

представляет собой серьёзную проблему, особенно при пилотировании 

маневренных учебно-тренировочных самолётов [2], экипаж которых может не иметь 

достаточного опыта для выхода из подобных ситуаций. Поэтому для обеспечения 

устойчивости и управляемости самолёта [3] на больших углах атаки необходимо 

правильно выбирать расположение ГО относительно крыла [4, 5, 6]. 

С целью определения рационального положения ГО по высоте относительно 

крыла выполнен аэродинамический расчёт двух несущих поверхностей (крыло и 

ГО) (рис. 1), геометрические размеры которых соответствуют размерам крыла и ГО 
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самолёта МиГ-АТ. При этом рассматривалось три различных положения ГО по   

высоте (рис. 2).  

 

Рис. 1. Общий вид расчётной модели из двух несущих поверхностей. 

 

Рис. 2. Боковая проекция самолёта при различных расположениях ГО по высоте. 

№ 1 – Верхнее расположение ГО. (h =1.52).  

№ 1. 

№ 2. 

№ 3. 
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№ 2 – Исходное расположение ГО (как на самолёте МиГ-АТ), (h =0.6).        

№ 3 – Нижнее расположение ГО. (h =0.37). 

Нижнее расположение ГО [4] ограничивалось отклонением руля высоты на 

взлётно-посадочных режимах, чтобы исключить задевание земли. На рис. 2  h  – 

относительное расстояние от плоскости хорд крыла до плоскости хорд 

стабилизатора, отнесённое к САХ крыла.  

Крыло имеет следующие геометрические характеристики: 

Угол стреловидности крыла по передней кромке
пк =5°,  удлинение  =5,66, 

сужение =2,79, относительная толщина  9% С  16%. На крыле установлен 

профиль П-209. 

 Основные геометрические характеристики ГО: 

Угол стреловидности ГО по передней кромке пк =16,79°, относительная площадь 

ГО 
ГОS =0,34, удлинение  =4,63, сужение =2,8, относительная толщина  С =10%.  

 Решение поставленной задачи осуществлялось в программном комплексе 

Ansys. Для выполнения расчёта строилась структурированная блочная сетка в 

программе ICEM CFD, общий вид которой представлен на рис. 3. 
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Рис. 3. Общий вид расчётной сетки 

На входных границах назначались условия velocity inlet. На выходных 

границах ставились условия outflow. На плоскости симметрии задавалось условие 

symmetry. На поверхности крыла и ГО задавались граничные условия wall (стенка). 

Расчётная сетка содержала 4,5 млн. ячеек для полумоделей крыла и ГО. 

Дополнительно были произведены необходимые сгущения сетки [7], особенно 

вблизи поверхности крыла и ГО (рис.  4) для более точного моделирования вязкости 

в пограничном слое. 

Расчёт выполнен в программном комплексе Ansys Fluent, основанный на 

решении осреднённых по Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса [8, 9].  

Скорость потока составляла 50-150 м/с, что соответствует диапазону чисел 

Re=7,3·106-21,9·106. Сплошная среда моделировалась как вязкий несжимаемый газ. 

Расчёт проведён для диапазона углов атаки от 0 до 25°. В расчёте использовалась 

модель турбулентности k-ε standart [10, 11, 12, 13]. Аэродинамические 

коэффициенты в скоростной системе координат Суа, Сха отнесены к характерной 



8 

 

площади крыла. Коэффициенты момента тангажа mza вычислены относительно 

передней точки корневой хорды крыла и отнесены к площади и САХ крыла. 

 

Рис. 4. Сечение сетки вблизи крыла и ГО 

Расчет течений жидкости и газа [14], с учетом турбулентности [15, 16], 

производится на основе численного решения полной системы дифференциальных 

уравнений гидродинамики в частных производных (ДУЧП) – уравнения 

неразрывности, уравнений Навье-Стокса [17, 18], уравнения энергии, 

преобразованных с помощью процедуры осреднения по Рейнольдсу.  

При применении данного осреднения, система уравнений для несжимаемой 

среды примет следующий вид [11]: 

– уравнение неразрывности при осреднённых переменных:  

0i

i

u

x





; 

– уравнение количества движения при осреднённых переменных:  
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g
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      
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 

; 

– уравнение энергии при осреднённых переменных: 
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. 

При осреднении по времени в уравнениях возникают новые переменные 

градиенты напряжений и тепловых потоков, которые связываются 

характеристиками осреднённого течения с помощью моделей турбулентности. 

Уравнения для модели турбулентности к-ε [11] имеют вид: 
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2

1 2
i t
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u C C
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 



    
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

     
      
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. 

Результаты расчётов 

Результаты расчётов коэффициентов подъёмной силы Cya, лобового 

сопротивления Cxa, момента тангажа mz и аэродинамического качества K  двух 

несущих поверхностей при различном расположении ГО по высоте (рис. 2) 

представлены на рис. 5 – 8. Точка перехода ламинарного пограничного слоя в 

турбулентный (Хп=0).  
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Рис. 5. Зависимость коэффициента подъёмной силы Сya от угла атаки α двух 

несущих поверхностей при различном расположении ГО по высоте. 
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Рис. 6. Зависимость коэффициента лобового сопротивления Схa от угла атаки α 

двух несущих поверхностей при различном расположении ГО по высоте. 

                                                                                 Таблица 1 

Схема Сха при α=5° 

№1. (Верхнее расположение ГО) 0.041092 

№2. (Исходное расположение ГО) 0.041369 

№3. (Нижнее расположение ГО) 0.037636 
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Рис. 7. Зависимость коэффициента продольного момента mz от угла атаки α 

двух несущих поверхностей при различном расположении ГО по высоте. 
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Рис. 8. Зависимость аэродинамического качества К от угла атаки α двух 

несущих поверхностей при различном расположении ГО по высоте. 

 

Анализ результатов расчётов аэродинамических характеристик двух несущих 

поверхностей, на подобии работ [19, 20] показал, что:  
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1. Коэффициент максимальной подъемной силы имеет наивысшее значение 

max 1,46yaС   при угле атаки α=16° на схеме с верхним расположении ГО (№ 1 

на рис. 5), так как оно находится вне зоны влияния аэродинамического следа 

от крыла (см. Рис. 9-11.). 

2.  При углах атаки α18° наименьшее значение коэффициента лобового 

сопротивления Сха достигается на модели с нижним расположением ГО  (№3 

на    рис. 6), что объясняет характер зависимости K=f(α) (рис. 8). При α>18° 

наименьшее значение Сха соответствует модели с исходным расположением 

ГО  (№ 2 на рис. 6). В тоже время ГО, находящееся в нижнем положении (№ 3 

на рис. 6), при углах атаки α>18° выходит из области влияния крыла (рис. 9-

11), и поэтому лобовое сопротивление возрастает. При этом ГО в исходной 

схеме (№ 2 на рис. 6) на углах атаки α>18° все еще находится в области 

аэродинамического следа за крылом, поэтому лобовое сопротивление меньше, 

чем в схемах с нижним и верхним расположением ГО (№ 3, № 1 на рис. 6). 

При углах атаки α=20° коэффициент лобового сопротивления схемы с 

верхним расположением ГО достигает наибольшее значение, что на 8,3% 

выше по сравнению со схемой с исходным расположением ГО.  

3. Исходя из результатов расчетов, приведенных на рис. 7, видно, что 

коэффициент момента тангажа модели с исходным расположением ГО  (№ 2 

на рис. 7) имеет нелинейный характер начиная с угла атаки α=15°. При 

верхнем положении ГО (№ 1 на рис. 7), нелинейность зависимости mz=f(α) 

сдвигается на 5°,   т. е. начинается с угла атаки 20 градусов, а при дальнейшем 
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увеличении углов атаки, локальная производная zm
  меняет знак c 

отрицательного на положительный, образуется «ложка». Для нижнего 

положения ГО (№ 3 на рис. 7) нелинейность зависимости mz=f(α) начинается 

при угле атаки α=15°, при этом степень нелинейности ниже, чем в схеме с 

исходным расположением ГО (№ 2 на рис.7).  

4. Практически во всем диапазоне углов атаки, наивысшее значение 

аэродинамического качества К достигается на схеме с нижним расположением 

ГО (№ 3 на Рис. 8). Это объясняется тем, что схема № 3 с нижним 

расположением ГО обладает наименьшим коэффициентом лобового 

сопротивления (Таблица 1, стр. 8).  

На подобии работы [21] картины распределения скоростей в сечении крыла и 

ГО при углах атаки 25 градусов для верхнего, исходного и нижнего 

расположения ГО приведены на рис. 9-11. 

 

 

 
Рис.  9. Распределение поля скоростей в сечении крыла и ГО. Угол атаки 

α=25°. Верхнее расположение ГО (№ 1). Z =0,4. 
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Рис.  10. Распределение поля скоростей в сечении крыла и ГО. Угол атаки 

α=25°. Исходное расположение ГО (№ 2). Z =0,4. 

 

 
 

Рис.  11. Распределение поля скоростей в сечении крыла и ГО. Угол атаки 

α=25°. Нижнее расположение ГО (№ 3). Z =0,4. 

Анализ картин распределения поля скоростей при разных углах атаки (рис. 9-

11) показывает, что при росте угла атаки, происходит увеличение вихревой   

структуры [22], вызванной изломом крыла по передней кромке [23], которая 

оказывает все большее влияние на ту область, где расположено горизонтальное 

оперение. Несмотря на то, что вихревой след от крыла имеет высокую 

интенсивность на больших углах атаки, в схеме № 1 с верхним расположением ГО 

(Рис. 9) оперение все равно находится выше области влияния вихревого следа от 
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крыла. При дальнейшем увеличении углов атаки (α>25°) в схеме с верхним 

расположением ГО (№ 1) оперение будет входить в область аэродинамического 

(вихревого) следа. При этом, на схеме несущих поверхностей № 3 с нижним 

расположением ГО, оперение на углах атаки α больше 25 градусов будет находиться 

вне зоны влияния вихревого следа и скосов потока за крылом.  

Выводы 

На основании анализа графиков (рис. 5-8) и сопоставления их с картинами 

обтекания (рис. 9-11), можно сделать следующие выводы:  

1. Коэффициент подъемной силы 
yаС

 
выше у схемы (№ 1) с верхним 

расположением Г.О., что связано с наименьшим влиянием вихревого следа за 

крылом на поверхность оперения (Рис. 9) в рассматриваемом диапазоне углов 

атаки. 

2. В схеме № 3 локальная производная коэффициента продольного момента zm
  

не меняет свой знак, и моментная «ложка» не образуется (рис. 7). Выход 

оперения из вихревого следа за крылом (рис. 11) позволяет снизить степень 

нелинейности продольного момента.  

Таким образом, нижнее расположение ГО в схеме №3 является рациональным, 

так как в таком варианте достигаются наиболее благоприятные характеристики 

продольного момента при незначительном снижении несущих свойств по 

сравнению со схемой №1 с верхним расположением ГО. 
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