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Аннотация.  Проведена валидация программного комплекса ЛОГОС Аэро-Гидро 

на примере известного эксперимента HLPW-5. Для решения валидационной 

задачи также использовались зарубежные программные комплексы 

вычислительной аэро-гидродинамики Siemens STAR-CCM+ и Ansys Fluent. 

Выполнен сравнительный анализ полученных результатов. 
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Abstract. The validation of the Logos Aero-Hydro software package was carried out 

using the well-known HLPW-5 experimental case. Foreign CFD software packages, 

Siemens STAR-CCM+ and Ansys Fluent, were also used to solve the validation problem. 

A comparative analysis of the obtained results is performed. 

Keywords: numerical simulation of aerodynamic characteristics; mathematical 

modeling; validation problem; HLPW-5. 

 

Введение 

В настоящее время весьма актуальным остается вопрос импортозамещения 

расчётных программных комплексов, которые интенсивно используются в 

авиастроении. Санкционная политика стран-правообладателей расчётного 

программного обеспечения (ПО) и меры, принимаемые по обеспечению 

технологической независимости Российской Федерации [1], сподвигли 

авиастроительную отрасль отказываться от западных CAD/CAE/PLM систем 

(таких как Siemens NX, CATIA, Ansys) и активно переходить на отечественные 

решения (КОМПАС-3D, T-Flex, ЛОГОС, FlowVision и др.). 

В Московском авиационном институте успешно внедрена в эксплуатацию 

российская CAE система ЛОГОС. С помощью данного программного комплекса 

решается широкий спектр задач – включая численное моделирование 

аэродинамических характеристик летательных аппаратов. При выполнении 

подобных работ важным этапом является валидация результатов численного 

моделирования. Целью настоящей работы является сопоставление результатов 

численного моделирования, полученных в программном комплексе ЛОГОС с 

результатами экспериментальных исследований. Источником 

экспериментальных данных задачи выбран известный семинар по численной 

оценке аэродинамических характеристик высоконесущих конфигураций HLPW-5 

(5th AIAA CFD High Lift Prediction Workshop). Это пятый международный семинар 

по валидации CFD (Computational Fluid Dynamics), который проходил в 2024 году 

(совместно с семинаром по сеточной генерации GMGW-4) и является «золотым 

стандартом» для проверки точности численного моделирования 

аэродинамических характеристик транспортного самолета во взлетно-
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посадочной конфигурации [2, 3]. Кроме того, результаты этого семинара имеют 

важное прикладное значение, так как исследование взлётно-посадочных 

конфигураций транспортных самолётов весьма актуально для авиационной 

промышленности Российской Федерации [7, 8]. 

Также проведены расчёты с помощью зарубежных программных пакетов 

вычислительной аэродинамики Ansys Fluent и Siemens StarCCM+, что позволит 

качественно сравнить результаты отечественного ПО с аналогами. 

 

Описание эксперимента HLPW-5 

Эксперимент HLPW-5 (5th AIAA CFD High Lift Prediction Workshop) 

представляет собой современный эталонный тест для оценки точности 

численных методов (CFD) при моделировании аэродинамических характеристик 

транспортных самолетов во взлетно-посадочной конфигурации. Данный 

семинар, проводился под эгидой Американского института аэронавтики и 

астронавтики (AIAA). Его цель – продемонстрировать возможности современных 

вычислительных CFD кодов по определению максимального коэффициента 

подъемной силы транспортного самолета во взлетно-посадочной конфигурации, 

что является критически важным при проектировании и сертификации 

авиационной техники. 

В качестве объекта исследования используется модель CRM-HL (Common 

Research Model — High Lift) [4]. Это общедоступная геометрическая модель   

(рисунок 1), разработанная NASA и компанией Boeing, которая представляет 

собой типичный современный широкофюзеляжный дальнемагистральный 

самолет с трансзвуковым крылом большого удлинения 9   и стреловидностью 

0.25 035   по линии четвертей хорд. 
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Рисунок 1 – CRM-HL в рабочей части аэродинамической трубы ONERA 

 

В отличие от упрощенных моделей предыдущих поколений, геометрия 

CRM-HL для HLPW-5 характеризуется высокой степенью детализации, 

максимально приближенной к полноразмерному транспортному самолету. Для 

семинара было разработано и испытано 6 вариантов моделей, в различных 

конфигурациях [9]. В настоящей работе используется конфигурация Case 2.3: 

ONERA_LRM-WBSFHV – модель с оперением, обтекателями приводов механизации 

и выпущенным на 20 градусов предкрылком, а также выпущенным на 37 

градусов однощелевым закрылком. 

Опорные экспериментальные данные для валидации были получены в ходе 

серии испытаний в аэродинамических трубах NASA и ONERA. Эксперименты 

проводились при следующих параметрах набегающего потока [6]: 

– Число Маха (M): 0.2; 

– Число Рейнольдса (Re): 65.49 10 (расчет ведется по средней 

аэродинамической хорде CAХ = 275.8 дюйма); 

– Температура: 287.6 K; 

– Турбулентность потока: Интенсивность турбулентности в рабочей части 

трубы составляет менее 0.1%, что соответствует «спокойной» атмосфере. 
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Основной сложностью моделирования кейса HLPW-5 является корректное 

предсказание взаимодействия спутных следов от элементов механизации с 

пограничными слоями на несущих поверхностях. В частности, след от приводов 

механизации предкрылка, проходя над поверхностью основного крыла, 

взаимодействует с пограничным слоем и попадает на закрылок, образуя сложную 

структуру [10]. 

Для решения валидационной задачи была выбрана геометрия Case 2.3: 

ONERA_LRM-WBSFHV (рисунок 2). 

 
Рисунок 2 – CAD модель Case 2.3: ONERA_LRM-WBSFHV 

 

 

Описание дискретных моделей и настроек решателей 

 Для решения валидационной задачи были использованы следующие 

расчетные коды: Siemens STAR-CCM+, Ansys Fluent и ЛОГОС Аэро-Гидро. Каждый 

из представленных программных комплексов имеет в комплекте развитые 

инструменты для построения неструктурированных расчетных сеток. Данные 

сеточные генераторы были использованы для создания расчетных сеток, 

которые соответствовали степени дискретизации модели, представленной в 

таблице 1. Все построенные сетки неструктурированные, полиэдрические. 
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Таблица 1  

Параметры расчетной сетки 

 

Параметр Значение 

Тип сетки 
Неструктурированная, 

полиэдрическая 

Количество призматических 

слоев 
21 

Параметр Y+ <1.0 

Максимальный размер ячейки 

на поверхности крыла (м) 
0.10  

Минимальный размер ячейки 

на поверхности крыла (м) 
0.07  

Максимальный размер ячейки 

на поверхности фюзеляжа (м) 
0.20  

Коэффициент роста ячеек в 

объеме 
1.15 

 

 На рисунках 3 – 5 представлены дискретные модель, созданные в 

программных комплексах Siemens STAR-CCM+, Ansys Fluent и ЛОГОС Аэро-Гидро. 

 

  
 

а) б) в) 

 

Рисунок 3 – Общий вид расчётных сеток: 

а) Siemens STAR-CCM+. б) ЛОГОС Аэро-Гидро. в) Ansys Fluent 

 

 

   

а) б) в) 

 

Рисунок 4 – Сеточная дискретизация обтекателей приводов закрылков: 

 а) Siemens STAR-CCM+. б) ЛОГОС Аэро-Гидро. в) Ansys Fluent 
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а) б) в) 

 

Рисунок 5 – Сечение расчетной области плоскостью XY Z=8.0 м: а) Siemens STAR-CCM+.  

б) ЛОГОС Аэро-Гидро. в) Ansys Fluent 

 

Настройки решателя Siemens STAR-CCM+, Ansys Fluent и ЛОГОС Аэро-Гидро 
представлены в таблице 2. 

 

Таблица 2 

Настройки решателей используемых расчётных пакетов 

 

Настройка 

решателя 
Siemens STAR-CCM+ ЛОГОС Аэро-Гидро Ansys Fluent 

Тип решателя Стационарный Стационарный Стационарный Density-Based Solver 

Модель 

турбулентности 
Spalart-Allmaras+QCR Spalart-Allmaras Spalart-Allmaras 

Порядок точности 2-ой 2-ой 

Старт расчёта на 1-м порядке 

точности. Переключение на 2-й 

порядок после 1000 итераций 

Поправка на 

кривизну линий 

тока 

Включено Включено Включено 

 

Результаты численного моделирования 
На рисунках 6 – 7 представлены результаты расчетов в программных 

комплексах Siemens STAR-CCM+, Ansys Fluent и ЛОГОС Аэро-Гидро. 

   

  

а) б) в) 
 

Рисунок 6 – Распределение коэффициента поверхностного трения на крыле планера для угла 

атаки α=17.7°: а) Siemens STAR-CCM+. б) ЛОГОС Аэро-Гидро. в) Ansys Fluent 
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а) б) в) 
 

Рисунок 7 – Распределение коэффициента давления по поверхности планера для угла атаки α=17.7°: 
 а) Siemens STAR-CCM+. б) ЛОГОС Аэро-Гидро. в) Ansys Fluent 

 

 На рисунках 8 и 9 представлены графики интегральных аэродинамических 
характеристик всех трех решателей. 

 
Рисунок 8 – Зависимость коэффициента подъёмной силы от угла атаки 

 

Рисунок 9 – Зависимость коэффициента момента тангажа от угла атаки 
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Заключение 

В настоящей работе проведена валидация программного кода ЛОГОС по 

расчёту аэродинамических характеристик транспортного самолёта во взлётно-

посадочной конфигурации. По результатам работы можно сделать следующие 

выводы: 

– численные расчёты, выполненные в ЛОГОС, демонстрируют хорошее 

согласование с экспериментальными данными в области малых углов атаки по 

коэффициенту подъёмной силы, а также согласуются с результатами, 

получаемыми с использованием других современных CFD-пакетов; 

– в области больших углов атаки наблюдаются расхождения с 

экспериментом, что является типичной особенностью RANS-подхода и 

согласуется с результатами расчётов, выполненных в зарубежных программах; 

– в целом, результаты, полученные в ЛОГОС, по точности и характеру 

изменения аэродинамических коэффициентов сопоставимы с данными, 

получаемыми в ведущих CFD-программных комплексах, что подтверждает 

корректность и конкурентоспособность реализованных численных моделей и 

алгоритмов. 

Уточнение аэродинамических характеристик, получаемых по результатам 

численного моделирования, может быть получено: 

– при использовании моделей турбулентности, учитывающих 

ламинарно-турбулентный переход; 

– при использовании гибридных подходов расчёта турбулентности; 

– при нестационарной постановке задачи. 
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