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Аннотация. Проведены численные исследования влияния угла скольжения на аэродинамические ха-
рактеристики модели самолета с крылом сверхбольшого удлинения с работающими воздушными винтами. 
Расчеты проведены при скорости набегающего потока V = 50 м/с и числе Рейнольдса Re = 0.35106 при 
неотклоненной механизации крыла  = 0 и во взлетном положении  = 15 с использованием програм-
мы, основанной на решении осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса. Дано сравнение 
с экспериментальными данными, полученными в аэродинамической трубе. Расчетные исследования 
показали, что интерференция работающих воздушных винтов при боковом ветре оказывает существен-
ное воздействие на обтекание модели самолета, его аэродинамические характеристики и шарнирные 
моменты механизации крыла. При боковом ветре увеличиваются скосы потока и изменяется местный 
угол атаки на крыле. 
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Abstract. Evaluation of the aerodynamic loads distribution along the wingspan for the aircraft with an extra-
high aspect ratio wing is an up-to-date task, and in the future, it will allow developing measures for the negative 
impact reduction of wing deformations while the fl ights in a turbulent atmosphere. Another problem for the said 
aerodynamic layouts with the extra-high aspect ratio wing is the fl ight at a crosswind, which may lead, among other 
things, to the “Dutch step” phenomenon occurrence. The presented article considered the crosswind impact on 
the load distribution along the wing, including running pulling propellers. The aerodynamic loading distribution 
along the takeoff  and landing mechanization elements and control organs on the wing was obtained.

Numerical studies of the side slip angle (crosswind) eff ect on the aerodynamic characteristics of the aircraft 
model with an extra-high aspect ratio wing with propellers running at the wing ends were performed with a program 
based on the Reynolds-averaged Navier–Stokes equations solving. The computations were conducted with incom-
ing fl ow velocity of V = 50 m/s and Reynolds number of Re = 0.35  106 at non-defl ected wing mechanization of 
 = 0 to compare the computational and experiment results within the range of side slip angles  from 0 to 20, as 
well as in takeoff  position with  = 15. The article shows that with the side wind the fl ow bevels increase and local 
angle of attack on the wing changes. Computational studies revealed the interference of the running engines at the 
side wind has a signifi cant impact on the aircraft model fl ow-around, its aerodynamic characteristics and hinge 
moments of the wing mechanization. The lift coeffi  cient distribution along the wingspan shows that the lift force 
reduction at the slide angle increase is being strongly aff ected only by the left wing console, while at the windward 
right console of the wing the lifting force drop at the slide angle increase is just local in the area of the propeller 
slipstreams blow-around. The slide angle change increases, in general, the hinge moment of the external aileron 
only at the right windward wing console especially with the propeller blowing. This is being stipulated by the fact 
that the slide angle aff ects the fl ow bevels in the propeller blow-around area, and only the windward console gets 
into it. The article shows that at the blow-around of the undefl ected mechanization and the slide angle increase 
the fl ow bevels of the external aileron are large enough, while with defl ected wing mechanization the they decrease, 
and the pressure on the lower part of the wing increases.

Computational studies revealed that the interference of running propellers in a crosswind signifi cantly aff ects the 
aircraft model fl ow-around and its aerodynamic characteristics. With a crosswind, the fl ow bevels are increasing, 
and the local angle of attack on the wing is changing. With the side slip angle increasing this eff ect strengthens on 
the windward side, and the interference zone with the propeller spreads along the span of the windward side of the 
wing, where the hinge moments of the wing mechanization increase hereupon even in the retracted position.

Keywords: pulling propeller, hinge moments, wing mechanization, extra-high aspect ratio wing, side slip 
angle
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Введение

В статье рассмотрен самолет с крылом сверх-
большого удлинения, предназначенный для по-
летов большой продолжительности и дальности 
на электрической энергии с использованием сол-
нечных батарей [1–8]. Оценка распределения на-
грузок вдоль размаха крыла для таких летательных 
аппаратов (ЛА) является актуальной задачей и в 
перспективе позволит разработать мероприятия по 
снижению негативного влияния деформаций кры-
ла при полетах в неспокойной атмосфере. Другой 
проблемой для обозначенных аэродинамических 
компоновок, с крылом сверхбольшого удлинения, 
является полет при боковом ветре, который может 
приводить к появлению «голландского шага». 
В данной работе рассмотрено влияние бокового 
ветра на распределение аэродинамической нагруз-
ки по крылу, в том числе с работающими воздуш-
ными винтами (ВВ). Для управления движением 
такого ЛА его крыло имеет несколько секций от-
клоняемой механизации. Следует заметить, что чем 
больше шарнирный момент органов управления, 
тем больше мощность и габариты сервокомпен-
саторов [911]. В данной работе было получено 
распределение аэродинамической нагрузки по 
элементам взлетно-посадочной механизации и 
органов управления на крыле.

В настоящее время активное развитие расчет-
ных методов CFD и создание более совершенных 
расчетных программ, учитывающих вязкость 
пристеночного пограничного слоя, позволяют 
достаточно точно определять шарнирные момен-
ты отклоняемых поверхностей и решать многие 
задачи конструкции ЛА на стадии проектирова-
ния [12–17].

Геометрические характеристики 
модели самолета и условия расчета

Модель самолета выполнена по нормальной 
балансировочной схеме с прямым крылом боль-
шого удлинением  = 23.4, на концах которого 
установлены мотогондолы двигателей с воздуш-
ными винтами. Общий вид самолета представлен 
на рис. 1 и подробно описан в работах [18, 19]. 
Крыло оборудовано взлетно-посадочной механи-
зацией, состоящей из двух секций элеронов и трех 
секций закрылков. Закрылки и элероны имеют 
относительную хорду 17% и в данной работе рас-
смотрены в двух положениях: в нулевом положении 
 = 0 (рис. 2,а) и во взлетном положении  = 15 
(рис. 2, б). Двухлопастные воздушные винты вра-

щаются симметрично в направлении фюзеляжа с 
частотой N = 15 000 об/мин. 

Рис. 1. Схема крыла модели самолета

а)

б)

Рис. 2. Профиль механизированного крыла: а —  = 0, 
б —  = 15

Численные исследования проведены по про-
грамме ANSYS FLUENT, основанной на решении 
осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье–
Стокса, на структурированной расчетной сетке 
(около 20 млн ячеек). В расчете использована k-
rea lizable модель турбулентности, с улучшенным 
моделированием параметров турбулентности вбли-
зи стенки и с учетом влияния градиента давления. 
Расчет работающего воздушного винта произведен 
в квазистационарной постановке, по отработанной 
методологии, изложенной в работах [21, 22]. Общий 
вид расчетной сетки модели самолета с воздушными 
винтами показан на рис. 3. В данной работе расчет-
ная сетка была построена на весь самолет (рис. 3,а), 
так как целью работы являлось исследование влия-
ние бокового ветра (скольжения). 

Расчет модели самолета проведен для трубных 
условий с целью сопоставления результатов расчета 
и эксперимента, при угле атаки  = 0, в диапазоне 
углов скольжения  от 0 до 20 при скорости на-
бегающего потока V = 50 м/с и числе Рейнольдса 
Re = 0.35106, вычисленным относительно средней 
аэродинамической хорды крыла.
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Результаты расчета аэродинамических 
характеристик и особенности обтекания 
при боковом ветре в крейсерской конфигурации 
самолета

Влияние угла скольжения на аэродинамические 
характеристики модели самолета, полученные в 
результате экспериментальных исследований в аэ-
родинамической трубе малых скоростей ЦАГИ [24, 
25] и аэродинамического расчета при неотклонен-
ной механизации крыла ( = 0), представлены на 
рис. 4. Следует сказать, что эксперимент проводил-
ся в аэродинамической трубе без моделирования 
работы воздушных винтов. 

Увеличение угла скольжения приводит к неко-
торому снижению коэффициента подъемной силы 
(рис. 4,а) и увеличению коэффициента сопротив-

ления (рис. 4,б). На рис. 5 и 6, где представлено 
распределение коэффициента подъемной силы в 
сечениях крыла, видно, что на уменьшение подъем-
ной силы при увеличении угла скольжения оказы-
вает сильное влияние только левая консоль крыла 
(рис. 5). На наветренной правой консоли крыла 
снижение подъемной силы при увеличении угла 
скольжения происходит только локально в районе 
обдува струями от воздушного винта (рис. 6,б). 

Распределение коэффициента давления в сред-
нем сечении внешнего элерона, которое представ-
лено на рис. 7, показывает, что обдув струями от 
воздушного винта увеличивает разрежение только 
в районе носовой части крыла. Без обдува струями 
от воздушного винта и на угле скольжения β = 0 на 
верхней поверхности крыла наблюдается большее 

 а)  б)

Рис. 3. Общий вид расчетной сетки: а — сетка на поверхности модели с сечением крыла; б — сетка в области вра-
щения с воздушным винтом и o-grid на лопасти винта

б)

Рис. 4. Расчетные и экспериментальные зависимости аэродинамических коэффициентов модели самолета от угла 
скольжения: а — подъемной силы; б — сопротивления

а)
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б)

Рис. 5. Распределение коэффициента подъемной силы в сечениях левой консоли крыла: а — без обдува; б — с об-
дувом струями от ВВ

б)

Рис. 6. Распределение коэффициента подъемной силы в сечениях правой консоли крыла: а — без обдува; б — с об-
дувом струями от ВВ

а)

а)
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разрежение, вследствие чего при этих условиях кры-
ло имеет большую подъемную силу (см. рис. 4, 5).

Результаты расчета аэродинамических 
характеристик и особенности обтекания 
при изменении угла скольжения на взлетном режиме 
полета с отклоненной механизацией крыла

Расчетные зависимости от угла скольжения аэро-
динамических коэффициентов модели самолета 
с отклоненной всей механизацией крыла на оди-
наковый угол  = 15 в сравнении с полученными 
при  = 0 экспериментальными данными [20, 21] 
показаны на рис. 4. Видно, что при увеличении угла 
скольжения у самолета с отклоненной механизацией 
крыла существенно возрастают как подъемная сила, 
так и сопротивление. Следует заметить при этом, что 
на увеличение Сyа и Cxа оказывает влияние сам факт 
наличия угла скольжения, а дальнейшее увеличение 
 приводит к некоторому их уменьшению.

Распределение коэффициента подъемной си-
лы в сечениях крыла (рис. 8, а) показывает, что 
наибольшее влияние угол скольжения оказывает 
на наветренную консоль крыла, в данном случае 
при положительном угле скольжения + на пра-

 а) б)

в)

Рис. 7. Распределение коэффициента давления в среднем сечении отклоненного внешнего элерона: а —  = 0; 
б —  = 20 на левой консоли крыла; в   = 20 на правой консоли крыла

вую. На нулевом угле атаки α = 0 при увеличении 
угла скольжения β > 0 в районе мотогондолы, как 
без обдува воздушным винтом, так и с обдувом 
наблюдается локальное снижение подъемной силы 
(рис. 9, 10, а). Но на правой наветренной консоли 
крыла с увеличением угла скольжения в этой облас-
ти мотогондолы с работающим воздушным винтом, 
а также по всему размаху консоли крыла подъемная 
сила возрастает (рис. 10, б).

Сильное влияние обдува струями от ВВ вместе с 
увеличением угла скольжения видно на рис. 11 по 
распределению коэффициента давления в среднем 
сечении отклоненного внешнего элерона. На нуле-
вом угле скольжения обдув струями от воздушного 
винта уменьшает разрежение на верхней поверх-
ности крыла (рис. 11,а, 12,а), вследствие чего 
уменьшается его подъемная сила. При увеличении 
угла скольжения на правой наветренной поверх-
ности крыла возрастает разрежение и подъемная 
сила увеличивается (рис. 11,в, 12,б).

Линии тока крыла и воздушного винта на угле 
скольжения  = 20 представлены на рис. 13. По-
казано, что при увеличении угла скольжения след 
возмущенного потока от тянущего воздушного 
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б)

Рис. 8. Расчетные и экспериментальные зависимости аэродинамических коэффициентов ЛА от угла скольжения: 
а — подъемной силы; б — сопротивления

б)

Рис. 9. Распределение коэффициента подъемной силы в сечениях левой консоли крыла: а — без обдува; б — с об-
дувом струями от ВВ

а)

а)
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б)

Рис. 10.  Распределение  коэффициента  подъемной  силы  в  сечениях  правой  консоли  крыла:  а — без обдува; 
б — с об дувом струями от ВВ 

в)

Рис. 11. Распределение коэффициента давления в среднем сечении отклоненного внешнего элерона: а —  = 0; 
б —  = 20 на левой консоли крыла; в   = 20 на правой консоли крыла

а)

 а) б)
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винта захватывает всю правую консоль крыла, 
что приводит к увеличению разрежения на верх-
ней поверхности крыла и росту давления на его 
отклоненной механизации (рис. 13,а). На левой 
консоли крыла след потока от винта уходит в сто-
рону (рис. 13,б), затрагивая только отклоненный 
внешний элерон, на котором изменяется давление 
(см. рис. 11,б). 

Обдув струями от воздушных винтов, а также 
увеличение угла скольжения оказывают существен-
ное влияние на всю картину обтекания. В районе 
обдува воздушным потоком от вращающихся вин-
тов наблюдается неоднородное поле скоростей, в 
котором увеличиваются скосы потока при взаимо-
действии с поверхностью крыла и изменяется мест-

ный угол атаки в сечениях крыла. Это воздействие 
при увеличении угла скольжения усиливается на 
наветренной стороне крыла (в данном случае — на 
правой консоли крыла), при этом расширяется зона 
интерференции воздушного винта и крыла. 

Определение коэффициента шарнирного момента 
внешнего элерона при изменении угла скольжения 

Коэффициент шарнирного момента внешнего 
элерона крыла был вычислен по формуле:

 ш .
ш .

. .

M
m

S q b
 , 

где Мш э — момент относительно оси вращения 
механизации крыла; Sэ — площадь механизации 

 а)  б) 

Рис. 12. Распределение коэффициента давления на конце крыла с обдувом струями от ВВ при  = 20: а — левая 
консоль крыла; б — правая консоль крыла

 а) б)

Рис. 13. Линии тока крыла и ВВ в цвете шкалы скоростей (м/с) на концах крыла с обдувом струями от ВВ при 
 = 20 (вид спереди): а — правая консоль крыла; б — левая консоль крыла
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за осью вращения; bэ — хорда механизации крыла 
за осью вращения; q — скоростной напор. За-
висимости коэффициента шарнирных моментов 
внешнего элерона от угла скольжения показаны 

на рис. 14. Видно, что изменение угла скольжения 
увеличивает, в основном, шарнирный момент 
внешнего элерона только правой наветренной 
консоли крыла, особенно при обдуве струями от 

 а) б)

Рис. 14. Зависимости коэффициентов шарнирных моментов внешнего элерона от угла скольжения: а — э = 0; 
б — э = 15

 а)  б)

Рис. 15. Линии тока масляной пленки (тангенциальные напряжения) на верхней поверхности внешнего неоткло-
ненного элерона э = 0 без обдува: а —  = 0; б —  = 20 

 а)  б)

Рис. 16. Линии тока масляной пленки (тангенциальные напряжения) на верхней поверхности внешнего неоткло-
ненного элерона э = 0 с обдувом струями от ВВ: а —  = 0; б —  = 20 

 а)  б)

Рис. 17. Линии тока масляной пленки (тангенциальные напряжения) на верхней поверхности внешнего неоткло-
ненного элерона э = 15 без обдува: а —  = 0; б —  = 20 
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воздушных винтов. Это обусловлено тем, что угол 
скольжения влияет на скосы потока области обдува 
от ВВ и в нее попадает наветренная консоль крыла 
(см. рис. 9). 

Сильное влияние обдува на шарнирный мо-
мент при увеличении угла скольжения видно на 
скосах потока, которые представлены на линиях 
тока масляной пленки (тангенциальные напряже-
ния) на верхней поверхности внешнего элерона 
(рис. 15–18). Показано, что при обдуве неоткло-
ненной механизации и увеличении угла скольже-
ния скосы потока на внешнем элероне достаточно 
велики (рис. 15, 16), а у отклоненной механизации 
крыла скосы потока уменьшаются (рис. 17, 18) и 
возрастает давление на нижнюю поверхность (см. 
рис. 11,б, в).

Выводы

Расчетные исследования показали, что интерфе-
ренция работающих воздушных винтов с элемен-
тами конструкции при боковом ветре оказывает 
существенное воздействие на обтекание модели 
самолета и ее аэродинамические характеристики. 
При боковом ветре увеличиваются скосы потока и 
изменяется местный угол атаки на крыле. При уве-
личении угла скольжения этот эффект усиливается 
на наветренной стороне, а зона интерференции с 
воздушными винтами распространяется по размаху 
наветренной стороны крыла, где вследствие этого 
возрастают шарнирные моменты механизации 
крыла даже в убранном положении.
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