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Известны несколько методов получения аэродинамических 

характеристик (АДХ) профиля крыла: использование эмпирико-
аналитических зависимостей, численное решение уравнений На-
вье-Стокса, применение вычислительных методов аэродинамики и 
др. 

В основу первого метода положены математические и гра-
фические зависимости, которые используют основные геомет-
рические характеристики профиля крыла. Такие зависимости не 
способны в явном виде учитывать распределение давления по 
профилю вдоль хорды крыла. 

Численное моделирование путем интегрирования системы 
уравнений Навье-Стокса как правило проводится в специальных 
вычислительных пакетах для аэрогидродинамического моделиро-
вания, требует продолжительного времени расчета. В результате 
интегрирования уравнений Навье-Стокса могут быть получены 
распределения параметров потока. 

Вычислительные методы аэродинамики также позволяют 
получить распределения параметров потока. Однако математиче-
ская модель в таких методах представляется в упрощенном виде 
по сравнению с системой уравнений Навье-Стокса. 

С точки зрения затраченного времени на моделирование об-
текания объекта для получения аэродинамических характери-
стик, при прочих равных условиях, численное интегрирование 
уравнений Навье-Стокса в математических пакетах уступает вы-
числительным методам аэродинамики. В таком случае целесо-
образно провести сравнение получаемых результатов между собой 
и с экспериментальными исследованиями в аэродинамической 
трубе. 
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В качестве метода вычислительной аэродинамики рассмат-
ривается панельный метод, который реализован в интерактивной 
программе Xfoil [1]. 

Целью настоящей работы является сравнение результатов 
экспериментальных исследований с результатами численного мо-
делирования в математическом пакете для гидрогазодинамиче-
ских расчетов и расчета с помощью панельного метода в про-
грамме Xfoil. 

Панельный метод представляет собой разновидность аэро-
динамических вычислительных методов. Используется для моде-
лирования обтекания объекта, как в двумерной, так и в трехмер-
ной постановке [3]. 

Суть метода заключается в разделении обтекаемого тела на 
составные части – «панели», на которых вычисляется распреде-
ление потока, чтобы получить общее распределение, имеющее 
место при обтекании. 

Для реализации панельного метода в рамках моделирования 
обтекания крыла бесконечного размаха, контур исследуемого 
объекта разбивается на граничные элементы, в каждом из кото-
рых фиксируются контрольные точки. Контрольные точки рас-
полагаются в середине граничного элемента [3]. В этих точках 
задается условие непротекания. 

Как упомянуто ранее, одним из примеров программы, в ко-
торой реализован панельный метод, является интерактивная про-
грамма Xfoil [1]. Xfoil написана на языке программирования 
FORTRAN, позволяет рассчитывать распределение коэффици-
ента давления с௣ вдоль плоского обтекаемого объекта на верхнем 
и нижнем контуре дозвукового изолированного профиля, а также 
аэродинамические характеристики: коэффициенты подъемной 
силы, силы лобового сопротивления и момента тангажа в зависи-
мости от угла атаки c୷౗ሺαሻ, 𝑐௫ೌሺαሻ и m୸ሺαሻ. 

В качестве объекта исследования рассматривались аэроди-
намические профили крыла средней, малой и большой толщины: 
NACA0012, NACA2209, NACA2215 (рисунок 1). 
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а) б) в) 
Рис. 1. Аэродинамические профили: а) NACA0012; б) NACA2209; 

в) NACA2215 

Результаты экспериментальных исследований для указанных 
крыльев бесконечного удлинения представлены в источнике [2]. 

Численное моделирование проводилось с целью получения 
аэродинамических характеристик профилей крыльев. В качестве 
расчетной сетки использовалась двумерная неструктурированная 
сетка с ячейками в виде треугольников. Было проведено исследо-
вание сеточной сходимости с использованием профиля 
NACA0012. В результате выбрана расчетная сетка с количеством 
ячеек 190 000 (рисунок 2). 

Для избежания возникновения местных скачков уплотнения 
была выбрана безразмерная скорость набегающего потока M ൌ 0.2. Экспериментальные исследования [2] проводились при Re ൌ 8 ⋅ 10଺, что при выбранном числе Маха соответствовало аб-
солютной длине хорды b ൌ 1.7 м. 

а) б) 
Рис. 2. Неструктурированная расчётная сетка: а) общий вид; 

б) в окрестности профиля 

В качестве модели турбулентности выбрана модель SST k-ω. 
Толщина пристеночной ячейки определена из условий равенства 
единице безразмерной пристеночной функции 𝑦ା ൌ 1 [4]. 

Результаты численного моделирования в сравнении с ре-
зультатами натурного эксперимента и расчетами в Xfoil пред-
ставлены на рисунке 3.  
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а) б) в)
Рис. 3. Графики зависимости коэффициента подъёмной силы от 
угла атаки 𝑐௬ೌሺαሻ : а) NACA0012; б) NACA2209; в) NACA2215 

В результате анализа графиков зависимостей коэффициен-
тов подъемной силы от угла атаки можно сделать вывод о каче-
ственном совпадении кривых 𝑐௬ೌሺαሻ при α ൑ αкр. Имеет место 
сходство производных коэффициента подъемной силы по α. В 
большинстве случаев максимальные значения c୷౗୫ୟ୶, рассчитан-
ные с помощью Xfoil, превышают значения, которые соответст-
вуют другим методам получения АДХ. Отличие критических уг-
лов атаки αкр незначительно. 

Таким образом, можно сделать вывод о высокой сходимости 
результатов расчета коэффициента подъемной силы c୷౗ с помо-
щью панельного метода с результатами численного моделирова-
ния и эксперимента. Максимальные расхождения для коэффици-
ентов при α ൑ αкр не превышают 10%. Наблюдаемое совпадение 
кривых c୷౗ሺαሻ (рисунок 3) панельного метода с численным моде-
лированием и экспериментом демонстрирует высокие возможно-
сти вычислительных методов аэродинамики для расчета АДХ. 
Численное моделирование в математическом пакете для гидрога-
зодинамических расчетов при данной постановке задачи на пер-
сональном компьютере занимает порядка нескольких часов, а 
расчет с помощью панельного метода в программе Xfoil – порядка 
нескольких секунд. Преимущество такого подхода к расчету c୷౗ в 
виде относительно низкого времени расчета позволяет использо-
вать панельный метод как инструмент для проектирования до-
звуковых летательных аппаратов на ранних стадиях разработки. 
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