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Аннотация
Предмет исследования. Рассмотрена проблема создания аэродинамических профилей, создающих тягу 
при отборе воздуха с верхней поверхности крыла. Профили имеют тяговый участок за точкой отсоса 
пограничного слоя, давление на котором превосходит давление в окружающей среде. В последние 15–20 лет 
в мире активно исследуется концепция так называемого пропульсивного крыла, имеющего пониженное или 
нулевое сопротивление за счет отсоса пограничного слоя с верхней его поверхности. Такое крыло позволяет 
в несколько раз уменьшить аэродинамическое сопротивление самолета за счет ламинаризации пограничного 
слоя и минимизации дефекта скорости, связанного с вязким трением в пограничном слое, в следе за самолетом. 
Предложена методика численного моделирования профилей для пропульсивного крыла, построенных методом 
решения обратной задачи аэродинамики. Проектируемые профили имеют максимальную строительную высоту, 
оптимальное сочетание коэффициентов подъемной силы Cy и тяги CT, создаваемой за счет отбора воздуха с 
поверхности крыла. Методика корректно предсказывает точку ламинарно-турбулентного перехода, поскольку 
характеристики профилей напрямую зависят от протяженности ламинарного участка. Исследована компоновка 
летательного аппарата, построенного по схеме пропульсивного летающего крыла сверхмалого удлинения с 
применением разработанных профилей. Метод. Проектирование аэродинамических профилей выполнено 
путем решения обратной задачи аэродинамики с последующей доводкой геометрии при помощи алгоритмов 
глобальной оптимизации. Расчеты проведены с использованием γ-ReΘ Transition Shear Stress Transport модели 
турбулентности Лэнгтри−Ментера, в которой существуют соотношения для критерия перемежаемости, что 
позволяет моделировать ламинарно-турбулентный переход. Основные результаты. Расчеты показали, что 
разработанные профили позволяют создать планер летательного аппарата с максимальным коэффициентом 
подъемной силы Cymax, который превосходит на взлете и посадке данную силу у механизированного крыла 
с выпущенным закрылком. В горизонтальном полете Cy в три раза больше, чем у типичного крыла. Крыло с 
разработанными профилями имеет высокий пропульсивный коэффициент полезного действия за счет близости 
давления и скорости на тяговом участке профилей и внешнего течения. Одновременно тяговая поверхность 
пропульсивного крыла превосходит по площади в несколько раз площадь сопла или суммарное покрытие 
авиационных винтов. Практическая значимость. Разработанные профили и интегрированная аэродинамическая 
компоновка летательного аппарата успешно сочетаются с принципами построения распределенной силовой 
установки, а также создают устойчивость к повышенной турбулентности атмосферы при вертикальном взлете 
и посадке с экономичным горизонтальным полетом. Профили имеют важное преимущество по сравнению 
с традиционной механизаций крыла, так как не имеют подвижных частей, а увеличение или уменьшение 
подъемной силы регулируется изменением расхода отсасываемого воздуха.
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Abstract
The problem of creating propulsive airfoils is considered. Such airfoils have a slit through which the boundary layer is 
sucked out. Located just behind this gap, a specially profiled section of the airfoil creates a propulsive thrust. The thrust 
is created due to an abrupt change in the pressure profile on the slit through which the boundary layer is sucked. In the 
last 15–20 years, the concept of a so-called propulsive wing with reduced or zero aerodynamic drag due to the suction of 
the boundary layer from its upper surface has been actively studied in the world. Such a wing makes it possible to reduce 
the aerodynamic drag of the aircraft by several times due to boundary layer laminarization and minimizing the velocity 
defect associated with viscous friction in the boundary layer, in the wake of the aircraft. The paper proposes a method 
for numerical modeling of airfoils for a propulsive wing constructed by solving the inverse problem of aerodynamics. 
The designed airfoils have a maximum construction height, an optimal combination of the lifting force coefficient Cl 
and the thrust coefficient CT, created by air suction from the wing surface. The developed technique correctly predicts 
the point of the laminar-turbulent transition, since the characteristics of the airfoils directly depend on the length of 
the laminar section. The layout of an aircraft built according to the scheme of a propulsive flying wing of ultra-small 
aspect ratio using the developed airfoils has been studied. The design of aerodynamic profiles was carried out by solving 
the inverse problem of aerodynamics with subsequent refinement of geometry using global optimization algorithms. 
Calculations were carried out using the Langtry−Menter turbulence γ-ReΘ Transition Shear Stress Transport model, in 
which there are relations for the intermittency criterion, makes it possible to simulate a laminar-turbulent transition. 
Calculations have shown that the developed airfoils make it possible to create an aircraft airframe with a maximum 
lift coefficient Clmax which exceeds the Clmax of a mechanized wing with a flap released during takeoff and landing. 
In horizontal flight, the Cl is three times larger than that of a typical wing. The wing with the developed profiles has a 
high propulsive efficiency due to the proximity of pressure and velocity in the thrust section of the airfoils and external 
flow. At the same time, the thrust surface of the propulsive wing exceeds the nozzle area or the total coverage of aircraft 
propellers by several times. The developed airfoils and integrated aerodynamic layout of the aircraft are well combined 
with the principles of building a distributed power plant, and allow you to combine immunity to increased atmospheric 
turbulence during vertical takeoff and landing with economical horizontal flight. Airfoils have an important advantage 
over traditional wing mechanization because they have no moving parts, and the increase or decrease in lift is regulated 
by changing the flow rate of the sucked air.
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Введение

В работе описано тестирование методики численно-
го расчета с учетом ламинарно-турбулентного перехода 
и процесс проектирования пропульсивных профилей и 
планера летательного аппарата класса аэротакси. 

Интерес к пропульсивным профилям возник в ави-
ации 15–20 лет назад, когда NASA запустило проект 

Subsonic Fixed Wing, в котором были сформулированы 
технологические барьеры производства самолетов, 
подлежащие преодолению в три этапа: N + 1, N + 2, 
N + 3. В рамках проекта Subsonic Fixed Wing к 2025 
году (поколение N + 3) должны быть решены сле-
дующие задачи: снижение уровня шума на –71 дБ, 
сокращение выбросов оксидов азота NOx на 80 % и 
общее снижение энергопотребления на 60 % [1]. Для 
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достижения данных задач необходимы значимые успе-
хи в области аэродинамики, двигателей и интеграции 
планера и силовой установки. Среди прочих проектов 
особый интерес представляют самолет NASA Hybrid 
Blended-Wing-Body (HBWB)1, построенный по схеме 
«летающее крыло» (рис. 1, a) с распределенной сило-
вой установкой (РСУ), и самолет D8 (рис. 1, b) с фюзе-
ляжем в форме восьмерки и утопленными в хвостовую 
часть вентиляторами. В обоих проектах вентиляторы 
поглощают и ускоряют рабочее тело за самолетом2, что 
имеет цель — снижение сопротивления. 

Эти два проекта продемонстрировали преимуще-
ство по сравнению с серией более традиционных по 
аэродинамике проектов Boeing SUGAR [2]. В проекте 
HBWB использована РСУ с двумя турбогенераторами 
и множеством электровентиляторов, расположенных 
вдоль всей верхней задней поверхности несущего фю-
зеляжа. Применение гибридной турбоэлектрической 
установки и утопленных вентиляторов, «утилизирую-
щих» пограничный слой в несущей схеме «летающее 
крыло», активно исследуется в течение последних 10 
лет и демонстрирует существенное снижение расхода 
топлива и шума, по сравнению с самолетами обычной 
схемы [3–5]. 

Активные исследования в области интеграции РСУ 
[6] и способов «утилизации» пограничного слоя при 
большом разнообразии разработанных решений [7] 
постепенно свелись к концепции пропульсивных, т. е. 
создающих тягу, аэродинамических профилей.

Концепция пропульсивного крыла берет свое начало 
в разработке аэродинамических профилей с ламинар-
ным потоком и со ступенчатым повышением давле-
ния, которые были впервые предложены Гриффитом в 
1940‑х годах (рис. 2).

1 [Электронный ресурс]. Режим доступа: http://www.nasa.
gov/content/hybrid-wing-body-goes-hybrid/#.U96an2M0B_5 
(дата обращения: 22.12.2022).

2 [Электронный ресурс]. Режим доступа: http://www.
nasa.gov/content/the-double-bubble-d8-0 (дата обращения: 
22.12.2022).

Секция крыла Гриффита спроектирована достаточ-
но широкой и с благоприятным градиентом давления 
вдоль большей части верхней поверхности (рис. 2). 
Данное условие привело к сохранению ламинарного 
характера течения на данном участке и, следовательно, 
к снижению сопротивления трения обшивки.

Всасывающая щель расположена немного выше по 
потоку от задней кромки крыла, которая использована 
для обеспечения разрывного увеличения давления на 
верхней части аэродинамического профиля. В резуль-
тате на хвостовой части самолета давление оказыва-
лось больше, чем на передней. Эта разница привела к 
возникновению статической тяги, которая практически 
удалила значительную часть сопротивления трения 
обшивки.

Концепция пропульсивного крыла в дальнейшем 
была развита Голдшмидом, который использовал ана-
логичный профиль для дирижабля, но добавил выброс 
рабочего тела из задней кромки. Эксперименты в аэро-

Рис. 1. Проекты NASA «летающее крыло» HBWB (a) и D8 с фюзеляжем в форме восьмерки с утопленными в хвостовую 
часть вентиляторами для достижения эффекта «утилизации» пограничного слоя (b)

Fig. 1. NASA “flying wing” projects HBWB (a) and D8 with a figure-of-eight fuselage with fans recessed into the tail section to 
achieve the effect of “utilization” of the boundary layer on (b)

Рис. 2. Характеристики профиля Гриффита [8] при распре-
делении безразмерного коэффициента давления Cp по без-
размерной длине хорды b: экспериментальный (кривая 1) 
и теоретический (кривая 2) графики давления; щель для 

отбора воздуха с поверхности профиля (кривая 3)

Fig. 2. Characteristics of the Griffith airfoil [8] in the 
distribution of the dimensionless pressure coefficient Cp along 
the dimensionless chord length b: experimental (curve 1) and 
theoretical (curve 2) pressure plots; air sampling slot from the 

airfoil surface (curve 3)
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динамической трубе [9] и летные эксперименты [10] 
показали, что избыточное давление на хвостовой части 
дирижабля полностью компенсирует сопротивление 
трения, а струя, выбрасываемая через хвостовое сопло, 
создает дополнительную тягу. В результате была пред-
ложена концепция грузового самолета, груз в котором 
был полностью размещен в очень толстом крыле, со-
ставленном из профилей Гриффита/Голдшмида [11].

Перечисленные проекты были ориентированы на 
сравнительно низкие скорости u∞ = 300–400 км/ч, при 
которых явления сжимаемости еще не проявляются. 
Однако более поздние работы, например [12], показали, 
что концепция пропульсивного профиля применима 
вплоть до чисел Маха M = 0,75.

Цель работы — разработка метода проектирования 
и численного моделирования планера летательного 
аппарата с вертикальным взлетом и посадкой, обладаю-
щего высокими аэродинамическими характеристиками, 
большими внутренними объемами для размещения 
коммерческого груза и топлива, устойчивого к порывам 
ветра и возмущениям атмосферы на режимах взлета и 
посадки. Работа является продолжением [13].

Постановка задачи

Сопротивление летательного аппарата состоит из 
индуктивного сопротивления, связанного с созданием 
подъемной силы, и паразитного. Первая составляющая 
образуется за счет скоса вектора скорости потока u за 
крылом (рис. 3, a) относительно скорости невозмущен-
ного потока u∞, при этом уменьшается горизонтальная 
составляющая ux, что, в соответствии с законом со-
хранения импульсов, эквивалентно образованию силы 
сопротивления. Вторая составляющая складывается из 
вязкого трения о поверхность и уменьшения скорости 
Δu в следе ωs, образующемся из оторвавшегося от зад-
ней кромки летательного аппарата пограничного слоя 

[14]. Коэффициент трения Cf о поверхность зависит 
от типичных чисел Рейнольдса (табл. 1) и типов по-
граничных слоев — турбулентного или ламинарного 
(рис. 2, b). Для беспилотных летательных аппаратов ма-
лой размерности эта зависимость особенно выражена. 

Концепция «утилизации» пограничного слоя подра-
зумевает увеличение его энергии за счет вентилятора. 
Подсасывающий эффект препятствует переходу лами-
нарного течения в турбулентное вверх по течению до 
вентилятора. За счет подведения мощности к потоку 
устраняется дефект профиля скорости Δu в следе за 
летательным аппаратом. В результате снижения со-
противления уменьшается общий потребный запас 
топлива на борту и размеры самолета существенно 
уменьшаются (рис. 4).

 Проблема, препятствующая применению такого 
решения на современных самолетах — отсутствие 
отработанного способа его технической реализации. 
Использование традиционных осевых вентиляторов 
не подходит, поскольку вентиляторы чувствительны к 
неравномерности течения внутри пограничного слоя и 
плохо работают при высоком противодавлении [15, 16]. 
Перспективный способ реализации отбора воздуха че-
рез щель — поперечный или трансверсальный (Cross 
Flow Fan, CFF) вентилятор (рис. 5).

Отбор при помощи CFF пограничного слоя обе-
спечивает ламинарный характер течения воздуха на 
верхней поверхности, что снижает сопротивление тре-
ния. Выброс отобранного с поверхности воздуха через 
щелевое сопло устраняет дефект профиля скорости в 
следе за крылом. Это эквивалентно устранению па-
разитного сопротивления. Повышенное давление на 
участке профиля от щели отбора до сопла создает поло-
жительную тягу. В работах [17, 18] впервые в авиации 
рассмотрен вентилятор с поперечным потоком. 

В работе [19] продемонстрирована возможность 
использования CFF для создания эффекта суперцирку-

Рис. 3. Механизм образования сопротивления, связанного с подъемной силой, за счет скоса вектора скорости u за 
летательным аппаратом, и паразитного сопротивления, возникающего за счет дефекта профиля скорости Δu(s,n) в вязком 

следе ωs за пограничным слоем (a), а также зависимость величины коэффициента вязкого трения Cf от числа Рейнольдса Re 
для ламинарного и турбулентного течений (b).

Fx, Fy — составляющие результирующей силы, действующей на летательный аппарат, φ – градиент потенциала скорости,  
γ(s) — интенсивность вихря

Fig. 3. The mechanism of formation of resistance associated with the lift force due to the velocity vector u bevel behind the aircraft, 
and the parasitic resistance arising due to the defect of the velocity profile Δu in the viscous wake ωs behind the boundary layer (a), 
as well as the dependence of the coefficient value viscous friction Cf versus Reynolds number Re for laminar and turbulent flow (b).

Fx, Fy — components of the resultant force acting on the aircraft, φ — velocity potential gradient, γ(s) — vortex intensity
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ляции, в [20] представлена концепция регионального 
самолета с вертикальным взлетом и посадкой с толстым 
крылом и CFF. Отметим, что коэффициент полезно-
го действия CFF достигает величины порядка 80 %. 
Данное значение меньше, чем у осевых вентиляторов, 

но оно компенсируется удобством компоновки, мень-
шей чувствительностью к неоднородности течения в 
пограничном слое [21, 22] и большому противодавле-
нию [23]. CFF может применяться не только для отсоса 
пограничного слоя с верхней поверхности крыла, но 

Таблица 1. Типичные числа Рейнольдса Re для летательных аппаратов различной размерности
Table 1. Typical Reynolds numbers Re for aircraft of various dimensions

Число Re* Объект и его размерность

1∙105–3∙105 Малые беспилотные летательные аппараты и спортивные авиамодели
2∙105–6∙105 Малые тактические беспилотные летательные аппараты и большие масштабные модели летательных аппаратов 
6∙105–3∙106 Тактические беспилотные летательные аппараты и пилотируемые планеры
2∙106–8∙106 Большие беспилотные летательные аппараты и авиация общего назначения
5∙106–2∙106 Пилотируемые самолеты

Примечание. * вычисляется по длине средней аэродинамической хорды крыла

Рис. 4. Сравнение проекта самолета D8.X, оснащенного вентиляторной хвостовой установкой с «утилизацией» 
пограничного слоя (a), и равного по вместимости обычного самолета Boeing 737-800 (b)

Fig. 4. Comparison of the design of the D8.X aircraft equipped with a fan tail unit with boundary layer “recycling” (a), and equal in 
capacity to a conventional Boeing 737-800 aircraft (b)

Рис. 5. Концепция пропульсивного профиля с отбором пограничного слоя с верхней поверхности и выбросом его через 
заднюю кромку (a) при помощи поперечного (трансверсального) вентилятора (b)

Fig. 5. The concept of a propulsion airfoil with the selection of the boundary layer from the upper surface and its ejection through the 
trailing edge (a) using a transverse (transversal) fan (b)
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и для сдува (рис. 6, b). В этом случае воздух может 
забираться из области высокого давления в нижней 
части профиля, тогда CFF играет роль энергетического 
предкрылка [24].

Уменьшение размеров и скорости приводит к упро-
щению задачи обеспечения ламинарного характера 
течения на большей части поверхности крыла [25] 
(рис. 7). Иначе говоря, применяя пропульсивные про-
фили, можно обеспечить целиком ламинарное обтека-
ние летательного аппарата и значительно уменьшить 
паразитное сопротивление.

В настоящей работе исследованы перспективные 
аэродинамические схемы для нового класса транспорт-
ных летательных аппаратов — аэротакси. Особенности 
аэротакси: малая размерность; дальность не более 
200–500 км; комфортное время полета — не более 1 ч. 
Отсюда следует требование по скорости — не более 
400–500 км/ч. Предусмотрен вертикальный взлет и 
посадка, в том числе в стесненных городских услови-
ях. Аэротакси должно обладать высокой надежностью 
и устойчивостью к горизонтальным и вертикальным 
порывам ветра. Устойчивость к порывам ветра обратно 

пропорциональна площади крыла и квадрату удлинения 
крыла. В связи с этим крыло должно быть маленьким и 
иметь небольшое удлинение.

Модели и методы

Исследуем необычную аэродинамическую компо-
новку аэротакси (рис. 8). Фюзеляж набран пропуль-
сивными профилями. Воздухозаборник, расположен-
ный «на спине», служит для отбора воздуха с верхней 
поверхности, ламинаризации потока и питания дви-
гателей. Воздух из воздухозаборника по внутренним 
каналам поступает в тоннельные вентиляторы и выбра-
сывается через щелевое сопло в хвостовой части фюзе-
ляжа. Под щелевым соплом расположена отклоняемая 
вниз «ласта», служащая для управления вектором тяги 
и выполняющая функции руля высоты. Консоли крыла 
малого удлинения также сформированы пропульсив-
ными профилями. Они не имеют подвижных частей и 
щелевого сопла. Отбираемый с поверхности консолей 
воздух поступает в общий канал тоннельных вентиля-
торов, расположенных в фюзеляже.

Рис. 6. Модификация профиля NACA 65(3)-221 (a) путем установки CFF для сдува пограничного слоя с верхней части крыла (b). 
х/b — относительная длина профиля, y/b — относительная толщина профиля

Fig. 6. Modification of the NACA 65(3)-221 airfoil (a) by installing a CFF to blow off the boundary layer from the top of the wing (b). 
x/b — relative airfoil length, y/b — relative airfoil thickness

Рис. 7. Характер течения в пограничном слое и положение точки ламинарно-турбулентного (ЛТ) перехода в зависимости  
от масштаба крыла и числа Рейнольдса

Fig. 7. The nature of the flow in the boundary layer and the position of the laminar-turbulent transition point depending on the scale 
of the wing and the Reynolds number
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Пропульсивный профиль (рис. 9, a) фюзеляжа аэро-
такси был разработан в работе [1] на основе профиля 
Гриффита/Голдшмида (рис. 9, b) и исследован в [26]. 
Он отличается от исходного профиля наличием щелево-
го сопла в задней кромке, модифицированным тяговым 
участком за щелью отбора воздуха, измененным носи-
ком и более плоской нижней поверхностью. Профиль 
оптимизирован на максимальные аэродинамическое 
качество при угле атаки α = 2º протяженность лами-
нарного участка обтекания при оптимальном расходе 
отбираемого через щель воздуха.

На рис. 10 представлена поверхность планера, на-
бранная разработанными профилями. Форма фюзеляжа 
и его мидель получены расчетным путем в результа-
те оптимизации распределения давления в попереч-
ных сечениях. В качестве критерия оптимальности 
использовано условие максимальной близости формы 
распределения давления к эллиптической. Таким обра-
зом, оптимизация профиля и распределение давления 
в поперечных сечениях проведены независимо друг от 
друга по методике, описанной в работе [27].

Крыло на рис. 10 показано условно, так как задача 
его проектирования в настоящей работе не ставилась. 
Исследован только профиль крыла. 

При разработке профиля крыла за основу выбран 
оптимизированный профиль Eppler 550, доработка 
которого выполнена [28] с использованием алгорит-
ма COBYLA (рис. 11, a). Спроектированный профиль 
(рис. 11, b), является основой для создания пропуль-
сивного крыла, который создан и оптимизирован на 
максимальное аэродинамическое качество и наиболь-
шую площадь ламинарного обтекания с применением 
алгоритмов, описанных в [29]. 

Пропульсивный профиль создан следующим обра-
зом. В соответствии с рекомендациями [30] принято, 
что оптимальное расположение щели для отбора воз-
духа — на верхней поверхности. Это условие связано 
с тем, что в данной точке происходит отрыв потока без 
отбора воздуха, и она является критической.

Оптимальное распределение давления вдоль дужки 
профиля должно быть примерно постоянным с раз-
рывом на участке, где расположена щель. В каждом 

Рис. 8. Макет (a) и компьютерная модель разрабатываемого двухместного аэротакси (b)
Fig. 8. Model (a) and computer model of the developed double air taxi (b)

Рис. 9. Пропульсивный профиль для фюзеляжа аэротакси (a) и исходный профиль Гриффита/Голдшмида (b);  
Cx и Cy — коэффициенты общего сопротивления и подъемной силы; Cx visc и Cx press — коэффициенты сопротивления вязкого 

трения и давления 
Fig. 9. Propulsion airfoil for the fuselage of an air taxi (a) and the original Griffith/Goldschmid airfoil (b); Cd and Cl — coefficients 

of drag and lifting force; Cd visc and Cd press — drag coefficients of viscous friction and pressure
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расчете форма профиля оптимизировалась для обеспе-
чения максимального аэродинамического качества. Для 
расчетов геометрии профиля использован открытый 
онлайн-сервис XFOIL [31]. Этот алгоритм отличается 
от принятого в работе [28], авторы которой постепенно 
перемещали щель от сечения максимальной высоты 
к хвостовому сечению профиля и подбирали расход 
воздуха через щель, обеспечивающий безотрывное те-
чение. Сравнение результатов работы двух алгоритмов 
приведено ниже.

Для корректного математического моделирования 
обтекания летательного аппарата в диапазоне чисел 
Рейнольдса Re от 105 до 5·106 необходимо учитывать 
факт, что часть поверхности обтекается ламинарным 
потоком, а часть турбулентным.

В настоящей работе моделирование ЛТ-перехода 
выполнено с использованием модели γ-ReΘ Лэнгтри−

Ментера в сочетании с моделью турбулентности 
Transition Shear Stress Transport (Transition SST) [21, 32]. 
Модель Лэнгтри–Ментера основана на двух уравне-
ниях переноса (перемежаемости и критерия начала 
перехода в терминах импульса) и числа Рейнольдса. 
Перемежаемость турбулентности γ представляет собой 
долю времени, в течение которого в пограничном слое 
присутствуют турбулентные пульсации. В ламинарном 
потоке γ = 0 внешний поток считается турбулентным 
с γ = 1. Показано, что модель хорошо моделирует ЛТ-
переход для двумерного случая [33, 34], однако, напри-
мер для стреловидных крыльев, результаты гораздо 
скромнее. При тестировании модель турбулентности 
Transition SST смогла правильно предсказать место-
положение точки перехода и наличие отрывных пу-
зырьков в ламинарном пограничном слое. Хорошие ре-
зультаты показала также модель Спаларта–Аллмараса 

Рис. 11. Оптимизированный профиль Eppler 550 с коэффициентом подъемной силы Cy = 0,33 (a) и спроектированный  
для крыла аэротакси профиль с Cy = 0,8 (b) 

Fig. 11. Eppler 550 optimized airfoil with lift coefficient Cl = 0.33 (a) and airfoil designed for air taxi wing with Cl = 0.8 (b)

Рис. 10. Форма расчетной области фюзеляжа, набранная пропульсивными профилями: вид сзади (a) и сверху (b)
Fig. 10. Estimated area of the fuselage assembled by propulsion profiles in rear (a) and top (b) views
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[35] при условии, что известна точка ЛТ-перехода. 
Формулировки моделей Transition SST и Спаларта–
Аллмараса приведены в работе [36]. Коэффициент вяз-
кости принят равным μ = 0,000018375 кг/(м·с), размер 
хорды профиля L = 1 м. Высоту слоя на поверхности 
профиля, в котором задано сгущение сетки, определим 
по формуле

	 Δy = Ly+√74ReL
–13/14. 	 (1)

В формуле (1) параметр y+ принят равным y+ = 2 для 
модели Спаларта–Аллмараса и y+ = 0,5 — для Transition 
SST. Ранг размеров ячеек в глобальной области 10–1, в 
пограничном слое — 10–2, на стенках — 10–3. Расчеты 
выполнены до сеточной сходимости. Основные расчеты 
проведены для скорости полета u∞ =100 м/с. 

Результаты и обсуждение

Выполним сравнение исходного [28] и разработан-
ного профилей. В работе [37] проведена настройка 
модели турбулентности Transition SST для разрабаты-
ваемых профилей в диапазоне углов атаки α = 0–12° 
путем сравнения с экспериментальными результатами 
результатов расчетов профиля № 5 Miley M06-13-128. 
Осуществим расчеты распределения параметра пере-
межаемости γ для профилей с рис. 9, a и рис. 11, b, 
результаты которых представлены на рис. 12. 

При расчете профиля для фюзеляжа расход отбирае-
мого воздуха принят равным значению, при котором ко-
эффициент подъемной силы переставал расти. Данные 
взяты из результатов работы [1]. На рис. 12, a видно, 
что на всей верхней поверхности профиля имеется 
тонкий слой, окрашенный в сине-зеленые цвета, что 
свидетельствует о ламинарном характере течения. На 

нижней поверхности точка ЛТ-перехода расположена 
в зависимости от угла атаки α на расстоянии 0,55–0,6L 
от носика профиля. Таким образом, спроектирован-
ный профиль оказался лучше профиля Гриффита/
Голдшмида (рис. 9, b), для которого в работе [28] при-
ведены следующие значения для точек ЛТ‑перехода: 
верхняя — 0,63L, нижняя — 0,39L.

Расчеты крылового профиля (рис. 12, b) показали, 
что он обладает высокими несущими свойствами и низ-
ким сопротивлением трения даже без отбора воздуха с 
поверхности. Так, на верхней дужке точка ЛТ-перехода 
располагается на расстоянии 0,6L от носика профиля. 
При низких числах Рейнольдса примерно в этой точ-
ке происходит отрыв потока от поверхности профиля 
(рис. 13). При Re > 5·105 течение носит безотрывный 
характер.

У спроектированного в работе [28] профиля при 
отсутствии отсоса воздуха с его поверхности течение 
сопровождается отрывом потока во всем диапазоне 
скоростей вплоть до чисел Маха М = 0,7, кроме того, 
профиль не создает подъемной силы (рис. 14, а). При 
оптимальном отборе воздуха с верхней поверхности 
(рис. 14, b) течение безотрывное и ламинарное на всей 
протяженности верхней дужки от носика профиля до 
щели отбора. Коэффициент подъемной силы достигает 
величины Cy = 0,6, тяговый участок создает тягу CT, 
превосходящую силу профильного сопротивления Cxp

	 Cx press = Cxp – CT < 0 , 

но уступающую силе вязкого трения Cx visc. Таким обра-
зом, общее сопротивление Cx положительное и не ком-
пенсируется тягой CT. Аналогичные результаты демон-
стрирует и профиль Гриффита/Голдшмида с рис. 9, b, 
тяговый участок создает тягу больше профильного со-

Рис. 12. Результаты расчетов параметра перемежаемости γ в пограничном слое пропульсивного профиля фюзеляжа (a) 
и исходного профиля, на основании которого спроектирован профиль крыла (b), Re = 106

Fig. 12. The results of calculations of the intermittency parameter γ in the boundary layer of the propulsive fuselage airfoil (a) 
and the initial airfoil, on the basis of which the wing profile was designed (b), Re = 106
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противления, но общее сопротивление положительное 
(рис. 15). Имеется оптимальный расход отбираемого с 
поверхности профиля воздуха, при котором сопротив-
ление вязкого трения минимальное. Объясняется это 
тем, что ламинарный участок течения при оптимальной 
скорости отбора воздуха достигает своей максималь-
ной протяженности, а при дальнейшем росте скорости 
отбора увеличивается сопротивление в ламинарном 
пограничном слое, так как растет его скорость.

Из сравнения данных, приведенных на рис. 14, с 
видно, что разработанный для фюзеляжа профиль 
на всех рабочих режимах создает тягу, которая пре-
восходит силу вязкого трения, в отличие от профиля 
Гриффита/Голдшмида. Таким образом, данный профиль 
с полным основанием можно называть пропульсивным, 
т. е. создающим тягу. Он по коэффициенту подъем-
ной силы в три раза превосходит профиль Гриффита/
Голдшмида (рис. 9, b). В рабочем диапазоне для режи-
мов набора высоты и горизонтального полета углов 
атаки α = 0–8º секция фюзеляжа (рис. 10), набран-
ная разработанными профилями, создает подъемную 
силу Cy = 0,4–0,55. Сравнение с профилем Гриффита/

Голдшмида приведено в табл. 2. Если трактовать равно-
действующую сил давления на тяговом участке фюзе-
ляжа как часть силы тяги силовой установки, то можно 
ввести аэродинамическое качество, которое для данно-
го фюзеляжа K = 9,96.

Профиль, разработанный для крыла (рис. 11, b), 
отличается высокими несущими свойствами и низким 
сопротивлением, но при числах Рейнольдса Re ≈ 105 его 
обтекание сопровождается отрывом потока, поэтому 
на его основе был разработан пропульсивный профиль 
(рис. 15). 

В результате профиль получен чуть более толстым, 
по сравнению с исходным, и с более плоской верхней 
поверхностью. Аналогичным образом, решая обрат-
ную задачу аэродинамики, в работе [28] спроектирован 
профиль (рис. 15, b), альтернативный профилю, при-
веденному на рис. 14. Как видно, он более тонкий, так 
как рассчитан на скорости полета вплоть до М = 0,7. 
Крыловой профиль на рис. 15, а оптимизирован на 
скорости полета u∞ = 50–100 м/с, поэтому получен 
более толстым. За счет большей строительной высоты 
тяговый участок короче, чем у профиля из работы [28]. 

Рис. 13. Результаты расчета отрыва потока при малых числах Рейнольдса Re = 105: ламинарное течение (a);  
модели Transition SST (b) и Спаларта–Аллмараса (c)

Fig. 13. Flow separation calculation results at low Reynolds numbers Re = 105: laminar flow (a), Transition SST model (b),  
Spalart–Allmaras model (c)

Таблица 2. Коэффициент подъемной силы Cy при различных углах атаки α
Table 2. Lift coefficient Cl at different angles of attack α

Угол атаки, град. Фюзеляж Профиль с рис. 9, a Профиль с рис. 9, b

0 0,400 1,20 0,534
2 0,485 1,47 0,771
4 0,550 1,75 0,505
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Рис. 14. Результаты расчета профиля Гриффита/Голдшмида [28], M = 0,7, Re > 106, при наличии: отрывного следа (a) 
и отсоса пограничного слоя, обеспечивающего безотрывное течение в области восстановления давления (тяговый 

участок) (b); сравнение коэффициентов сопротивления профиля Гриффита/Голдшмида (рис. 9, b) (сплошные линии) 
с разработанным профилем для фюзеляжа (рис. 9, a) (пунктирные линии) (с).

Cx и Cy — коэффициенты общего сопротивления и подъемной силы; Cx visc и Cx press — коэффициенты сопротивления вязкого трения 
и давления (2)

Fig. 14. Results of calculation of the Griffith/Goldschmid airfoil [28], M = 0.7, Re > 106, in the presence of: a tear-off trace (a) and a 
boundary layer suction providing a gap-free flow in the pressure recovery region (traction section) (b); comparison of the Griffith/
Goldschmid airfoil drag coefficients (Fig. 9, b) (solid lines) with the developed airfoil for the fuselage (Fig. 9, a) (dashed lines) (c).

Cd and Cl — coefficients of total drag and lift; Cd visc and Cd press — coefficients of viscous friction resistance and pressure (2)

Рис. 15. Спроектированный пропульсивный профиль для крыла (а) в сравнении с исходным профилем (рис. 9, b) и профилем 
из работы [28].

S — щель для отбора воздуха с поверхности профиля

Fig. 15. The designed propulsion airfoil for the wing (a) in comparison with the original profile (Fig. 9, b) and the airfoil from [28], 
the letter “S” marks the slot for air extraction from the airfoil surface
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На рис. 16 приведено сравнение аэродинамиче-
ских характеристик профилей на рабочих углах атаки 
α = 0–6º. В работе [28] приведены соответствующие 
данные эксперимента, близкие к полученным расчет-
ным данным.

Заключение

В настоящей работе численными методами иссле-
дованы пропульсивные профили и аэродинамическая 
компоновка летательного аппарата класса «аэротакси». 
Полученные результаты показали высокое значение 
аэродинамического качества (K = 9,96) для несущего 
фюзеляжа с большой строительной высотой и внутрен-

ними объемами. Разработанные профили при отборе 
воздуха с верхней поверхности создают тягу, превы-
шающую лобовое сопротивление во всем диапазоне 
скоростей. Для крыла созданы два варианта профилей 
с отбором воздуха и без, имеющие высокие коэффици-
енты подъемной силы, от 1 до 1,7 в рабочем диапазоне 
углов атаки, что позволяет в горизонтальном полете 
ограничиться крылом малой площади и удлинения. 
Компоновка с несущим фюзеляжем, высота и ширина 
которого только примерно в 1,5 раза меньше длины, 
а также крылом малого удлинения обладает высокой 
устойчивостью к порывам ветра и повышенной турбу-
лентности у земли. Это качество имеет особое значение 
для обеспечения гарантированного безопасного взлета 
и посадки. 

Рис. 16. Сравнение характеристик коэффициента подъемной силы пропульсивных профилей крыла в зависимости от угла 
атаки (a) и коэффициента сопротивления (Cx) (b)

Fig. 16. Comparison of the characteristics of the lift coefficient of the propulsive wing profiles, depending on the angle of attack (a) 
and the drag coefficient (Cx) (b)
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