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Представлен инженерный метод расчета аэродинамических характеристик крыльевых профилей, по-

зволяющий определять коэффициенты подъемной силы и силы сопротивления профиля, при любых направ-
лениях вектора скорости набегающего потока.  
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Введение 
 

Развитие авиации на современном этапе ха-
рактеризируется расширением области применения 
летательных аппаратов (ЛА) и использованием 
режимов полета, ранее относившихся к критиче-
ским, в том числе режимов полета на закритиче-
ских углах атаки. Математические модели поведе-
ния ЛА на этих режимах становятся неотъемлемой 
частью математического обеспечения современных 
авиационных тренажеров и симуляторов полета, 
находят широкое применение при расследовании 
лётных происшествий. Информация об аэродина-
мических характеристиках несущих элементов на 
больших углах атаки необходима также на этапе 
концептуального проектирования ЛА. Задача опре-
деления аэродинамических характеристик в диапа-
зоне изменения угла атаки от 0о до 360о имеет 
практический интерес для профилей, используе-
мых на несущих винтах вертолетов, где сечения 
отступающей лопасти вблизи комля обтекаются со 
стороны задней кромки. Получившие широкое 
применение в практике проектирования и испыта-
ния летательных аппаратов инженерные методы 
определения и идентификации характеристик не-
сущих элементов ЛА используют аэродинамиче-
ские характеристики профилей. Поэтому на сего-
дняшний день актуальными остаются вопросы усо-
вершенствования существующих и разработки но-
вых методов расчета аэродинамических характери-
стик профилей в широком диапазоне изменения 
углов атаки.  

Методика расчета аэродинамических характе-
ристик крыла с использованием аэродинамических 
характеристик профиля положена в основу метода 
плоских сечений [1]. Расчету аэродинамических 
характеристик профиля крыла посвящены доста-
точно много работ [2 – 14]. Полуэмпирические ме-
тоды [12 – 14], теоретические основы которых бы-
ли заложены в трудах Жуковского Н.Е., Чаплыгина 

С.А. [15], позволяют определять аэродинамические 
характеристики профиля при безотрывном или при 
отрывном обтекании тонкого профиля при углах 
атаки α≈90о. Наряду с приближенными инженер-
ными методами, к настоящему времени разработа-
ны достаточно большое количество компьютерных 
методов (методов вычислительной аэродинамики), 
основанных на численном интегрировании уравне-
ний движения жидкости (газа) [2 – 11]. Однако воз-
можность создания эффективных, с точки зрения 
их экономичности, универсальности и приемлемой 
точности, вычислительных алгоритмов для реше-
ния практических задач о течениях вязкой жидко-
сти при больших числах Рейнольдса, несмотря на 
существенный рост производительности компью-
теров, остается проблематичной. Применение ме-
тодов вычислительной аэродинамики, основанных 
на моделях вязкой жидкости, для моделирования 
динамики полета в режиме реального времени ус-
ложняется необходимостью подготовки большого 
количества входных данных (вычислительной ре-
шетки, моделей турбулентности и т.д.) и большими 
требуемыми вычислительными ресурсами при от-
рывных режимах обтекания. В атласах аэродина-
мических характеристик профилей [16 – 19], полу-
ченных экспериментальным путем, приведены ха-
рактеристики профилей до углов атаки  ≈60о. Ха-
рактеристики профилей при их круговой обдувке 
приведены лишь в нескольких источниках [20, 21].  

Целью работы является разработка оператив-
ного метода расчета аэродинамических характери-
стик профиля при изменении угла атаки от 0 до 360о. 

 

Основная часть 
 

Основными аэродинамическими характеристика-
ми профиля являются коэффициенты: подъемной силы 

YaC , сопротивления - XaC ; момента тангажа - zm .  
Аэродинамические коэффициенты YaC , XaC  

профиля сечения крыла равны: 
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,sinCcosCC XYYa                  (1) 

,cosCsinCC XYXa                  (2) 

где коэффициенты нормальной и продольной силы: 
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Величины, входящие в выражение для коэф-
фициента нормальной силы, имеют следующие 
значения [22]: 

6,5CYa  - производная коэффициента подъ-
емной силы по углу атаки при 4,0M  ; 
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противления профиля при угле атаки 90о. 
Значения критических углов атаки определя-

ются следующим образом: 
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где 




bVRe  - число Рейнольдса. 

Величины, входящие в выражение для коэф-
фициента продольной силы, имеют следующие 
значения [22]: 

XBXf0X CCC  - коэффициент профильного 
сопротивления при нулевом угле атаки; 

2XfXfXf CCC 1  - коэффициент сопротивле-

ния трения; 
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  - коэффициент 

сопротивления трения плоской пластины;  
)1,3Re(lg9,1n   - показатель степени сте-

пенного профиля скорости в турбулентном погра-
ничном слое плоской пластины; 

n21Reкр   – число Рейнольдса перехода ла-

минарного подслоя пограничного слоя в турбулент-
ное ядро; 
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csн  - скорость в носо-

вой части профиля; 

нr  - радиус закругления носовой части профи-

ля (при 0r0cos н  ). 
На рис. 1 – 3 приведены сравнения рассчитан-

ных по описанной выше методики аэродинамиче-
ских характеристик (сплошные линии) профилей 
NACA-0015 и RAF-34 с экспериментальными дан-
ными (на рисунке нанесены в виде точек), взятыми 
из работы [20].  

Видно, что разработанный метод позволяет 
описать особенности протекания аэродинамических 
характеристик профиля во всем диапазоне измене-
ния угла атаки.  

Совпадение расчетных данных с эксперимен-
тальными вполне удовлетворительное, за исключе-
нием диапазонов углов атаки от 150 до 170о и от 330 
до 350о, для которых характерны отрывы потока с 
последующим присоединением. 
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Рис. 1. Зависимость коэффициента подъемной силы от угла атаки для профиля NACA-0015 
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Рис. 2. Зависимость коэффициента сопротивления от угла атаки для профиля RAF-34  
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Рис. 3. Зависимость коэффициента подъемной силы от угла атаки для профиля RAF-34 
 

Выводы 
Разработан инженерный метод расчета аэроди-

намических характеристик крыльевых профилей. 
Метод позволяет определять характеристики 

профилей для значений углов атаки от 0 до 360о.  
В дальнейшем предполагается обобщить разра-

ботанный метод для крыльев ЛА. 
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НАБЛИЖЕНИЙ МЕТОД РОЗРАХУНКУ АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК ПРОФІЛЮ  

ПРИ КУТАХ АТАКИ ВІД 0 ДО 360  
В.Г. Лебедь, С.А. Калкаманов, Є.Ю. Іленко 

Представлено інженерний метод розрахунку аеродинамічних характеристик профілів, що дозволяє визначати ко-
ефіцієнти підйомної сили та сили опору профілю при будь-яких напрямках вектора швидкості потоку, що набігає. 

Ключові слова: аеродинамічні характеристики, профіль крила, кут атаки, коефіцієнт опору, коефіцієнт підйом-
ної сили. 

 
APPROXIMATE METHODS OF CALCULATING THE AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF THE PROFILE  

IN THE RANGE OF VARIATION OF THE ANGLE OF ATTACK FROM 0 TO 360 
V.G. Lebed, S.A. Kalkamanov, E.Y. Ilenko 

Presented an engineering method of calculating the aerodynamic characteristics of airfoils, which allows to determine the 
coefficients of lift and drag force profile at any direction of the velocity vector of the incident flow. 

Keywords: aerodynamic characteristics, wing profile, angle of attack, the resistance coefficient, the coefficient of lift. 


