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МЕТОД ОПЕРАТИВНОГО РАСЧЕТА АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ 
ХАРАКТЕРИСТИК КРЫЛА ПРИ УГЛАХ АТАКИ ОТ 0О ДО 360О 
 
Одной из важных задач, возникающих при проектировании лета-

тельных аппаратов (ЛА), является задача определения аэродинамиче-
ских характеристик различных вариантов компоновки ЛА. Использование 
современной авиацией режимов полета, ранее относившихся к критиче-
ским, в том числе режимов полета на закритических углах атаки, приво-
дит к необходимости анализа аэродинамических характеристик (АХ) ЛА 
в широком диапазоне изменения угла атаки. Поэтому уже на этапе кон-
цептуального проектирования ЛА желательно иметь информацию об аэ-
родинамических характеристиках несущих элементов на больших углах 
атаки. Математические модели поведения ЛА на этих режимах стано-
вятся неотъемлемой частью математического обеспечения современ-
ных авиационных тренажеров и симуляторов полета, находят широкое 
применение при расследовании лётных происшествий. Следует отме-
тить, что кроме высокой точности к программе расчета аэродинамиче-
ских характеристик ЛА для тренажеров предъявляются специфические 
требования – время одного цикла обращений к модулю определения АХ 
не должна превышать 10 миллисекунд. Поэтому на сегодняшний день 
актуальными остаются вопросы усовершенствования существующих и 
разработки новых методов расчета аэродинамических характеристик 
крыла в широком диапазоне изменения углов атаки.  

Широко используемые инженерные методы расчета АХ базируются 
на имеющихся теоретических выводах по аэродинамики ЛА, а также на 
экспериментальных данных [1-4]. Чтобы определить АХ во всем диапа-
зоне изменения углов атаки, скольжения и чисел Маха, требуется про-
вести большое количество экспериментальных исследований и, как пра-
вило, для каждого ЛА [4]. Поэтому с появлением мощных ЭВМ и в целях 
экономии средств вместо приближенных выводов по теории в практике 
аэродинамических исследований начали использовать численное реше-
ние уравнений движения жидкости и газов [5-10].  

В настоящее время в практике аэродинамических расчетов до-
вольно успешно применяют метод дискретных вихрей (МДВ), основан-
ный на решении уравнений неразрывности для несжимаемого идеально-
го газа [9,10]. В МДВ способов учета вязкости среды достаточно много, 
но в основном они используют информацию об аэродинамических ха-
рактеристиках профилей, полученных экспериментальным путем [11-14]. 
В МДВ достаточно точно учитывается взаимное аэродинамическое 
влияние элементов ЛА, и с достаточной для практики точностью опре-
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деляется коэффициент подъемной силы крыла. А коэффициент сопро-
тивления в каждом сечении крыла берется из экспериментальных дан-
ных профиля для скорости набегающего потока с учетом индуктивных 
скоростей, рассчитанных по МДВ [9,10]. Но при этом расчеты ведутся в 
линейном диапазоне изменения подъемной силы от угла атаки, то есть 
при определении коэффициента подъемной силы не учитываются от-
рывные явления, что ограничивает области применимости перечислен-
ных методов [9,10].  

Целью настоящей работы является разработка метода оператив-
ного расчета аэродинамических характеристик крыла в диапазоне изме-
нения угла атаки от 0о до 360о. 

Аэродинамические характеристики крыла - это коэффициенты: 
подъемной силы yaC ; силы сопротивления xaC ; боковой силы zaC ; мо-

мента тангажа zm ; путевого момента ym ; момента крена xm , завися-

щие от угла атаки α , угла скольжения β  и числа Маха ∞M .  
 В рассматриваемом методе расчета аэродинамических характери-
стик крыла используется простейшая вихревая схема (рис. 1), в которой 
присоединенные вихри с напряженностью 1i J,…1, = i ,Г , размещаются 
на средней линии крыла. В отличие от МДВ, в которой iГ  определяются 
исходя из условия непротекания в контрольных точках (рис. 1), в пред-
лагаемом методе iГ определяются из решения итерационным методом 
системы уравнений, состоящей из формулы Н.Е. Жуковского о подъем-
ной силе профиля крыла и выражения для расчета индуктивной скоро-
сти от вихревой системы крыла: 
 

   ;isiaiyi bVC0.5Г ⋅⋅⋅=                                             (1) 
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где I – количество П-образных вихрей, образующих вихревую систему 
крыла; 
 1J  - количество вихревых отрезков, относящихся i-му Г-образному 
вихрю; 
 ija  - коэффициенты влияния вихревых отрезков вихревой системы 
крыла [10]; 
 иiV - суммарная индуктивная скорость, рассчитанная от вихревой 
системы крыла в средней точке профиля в i-м сечении крыла; 
 ib  - хорда профиля в i-м сечении крыла; 
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 λ)χ,,b,f,c,α,(VFC iiiisiiaiy = - коэффициент подъемной силы 
профиля в i-м сечении крыла; 

 2
yi

2
xisi VVV +=  - скорость потока, набегающего на i-е сечение 

крыла; 
 yixi V,V  - составляющие вектора скорости в местной системе коор-
динат; 
 ii b,f  - относительные толщина и кривизна профиля крыла в i-м 
сечении; 
 χλ,  - удлинение и стреловидность крыла. 
 
 

 
 
 
 
 
 

 
 
 

Рисунок 1 - Расположение вихрей на консоли крыла 
 
 Свободные вихревые отрезки вихревой схемы располагаются по 
направлению местных скоростей. 
 С учетом индуктивных скоростей от вихревой системы крыла со-
ставляющие вектора скорости в местной системе координат будут иметь 
вид: 
 
  ( ) ( ) iyxi zωβcosαcosVV ⋅+⋅⋅= ∞ ; 

  ( ) ( ) ixidzипiилiyi zωxωVVβcosαsinVV ⋅+⋅+++⋅⋅= ∞ ;  

  ( )βsinVVzi ⋅= ∞ , 
 
где илiV , ипiV  - индуктивные скорости от вихревой системы, соответст-
венно, левой и правой консолей крыла в i-м сечении; 
 yω , yω , yω  - угловые скорости вращения крыла; 

 idx  - координата центра давления профиля в i-м сечении; 
 iz   - координата по оси OZ i-го сечения; 

Гi 
X

Z
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 ∞V  - скорость набегающего на крыло потока; 
 α , β  - углы атаки и скольжения крыла. 
 Углы атаки ziα  в плоскостях, перпендикулярных к оси OZ, и угол 
атаки xα  в плоскости, перпендикулярной к оси ОХ, определяются сле-
дующим образом:  
                                             ;∆αα iozi +ϕ=  

                                             ( ),zy0x VVarctgβα +=  
 
где oϕ  - угол установки крыла; 
 oβ  - угол поперечного V крыла; 

 ( ) ( ) /2LωβcosαsinVV крxy ⋅+⋅⋅= ∞ ; 

 ( )βsinVVz ⋅= ∞ ; 
 крL - размах крыла; 

 ( )xiyii VVarctg∆α =  при 0Vxi >  и 0Vyi ≥ ; 

 
2
π∆α i =  при 0Vxi =  и 0Vyi > ; 

 π
2
3∆α i =  при 0Vxi =  и 0Vyi < ;  

 ( )xiyii VVarctgπ∆α +=  при 0Vxi < ; 

 ( )xiyii VVarctg2π∆α +=  при 0Vxi >  и 0Vyi < . 
 Серьезной проблемой при использовании АХ профиля для расчета 
АХ крыла является то обстоятельство, что пограничный слой на профи-
ле двумерный, а на крыле трехмерный, и критический угол атаки в сече-
нии крыла не будет соответствовать критическому углу атаки профиля. 
Поэтому, если для расчета АХ профиля использовать методику [15], то 
критический угол атаки крыла необходимо представить в виде 
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где 
ν
bVRe i⋅

=  - число Рейнольдса; 

 крi∆α - прирост критического угла атаки в i-м сечении крыла. 
 
 По полученным значениям aiyC  и siV  определяется коэффициент 
подъемной силы крыла 
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где лI , пI - количество сечений, соответственно, левой и правой консо-
лей крыла. 
 Если выполняется условие: 

εCC 1m
aкрy

m
aкрy <− + , 

то процесс итерации прекращается. Здесь m - число итераций; ε  - за-
данное малое число. 
 После завершения итерационного процесса рассчитываются ко-
эффициенты: 
 - силы сопротивления 
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 - момента крена 
 

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
⋅−= ∑∑

==∞
dlzbVCdlzbVC

bSρV
1m ii

2
si

пI

1i
yiii

2
si

лI

1i
yi

сахкр
2x ; 

 
 - путевого момента 
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где крS  - площадь крыла; 

 сахb  - средняя аэродинамическая хорда крыла; 
 крL - размах крыла; 

 fix - расстояние от фокуса профиля крыла до оси OZ связанной 
системы координат; 
 yiC , xiC - коэффициенты нормальной и продольной сил. 
 За счет обтекания боковой составляющей воздушного потока по-
является дополнительная подъемная сила 
 

( )
кр

2

x
β
yaa S

2
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где ( )крсах

β
ya L2bπC ⋅⋅=  - производная коэффициента подъемной си-

лы профиля по углу скольжения. 
 Тогда коэффициент подъемной силы  
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а коэффициент поперечной силы 
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где xтрC  - коэффициент сопротивления трения, определяемый в соот-
ветствии с работой [16]. 

На рис. 2, 3 показано сравнение рассчитанных по разработанному 
методу аэродинамических характеристик (сплошные линии) крыла с уд-
линением 6=λ  с экспериментальными данными (на рисунке нанесены 
в виде точек). Из рисунка видно, что расчетные данные удовлетвори-
тельно согласуются с экспериментальными данными. 
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Рисунок 2 – График зависимости xaC  крыла от угла атаки 
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Рисунок 3 - График зависимости yaC  крыла от угла атаки 

 
Таким образом, разработан метод оперативного расчета аэроди-

намических характеристик крыла. Метод позволяет определять характе-
ристики крыльев для значений углов атаки от 0о до 360о. В дальнейшем 
предполагается обобщить разработанный метод для расчета аэродина-
мических характеристик летательного аппарата. 
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