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ПРИ НИЗКИХ ЧИСЛАХ РЕЙНОЛЬДСА 

 
В работе рассмотрен аналитический метод определения аэродинамических характеристик лета-
тельного аппарата с многоступенчатым телескопическим крылом при низких числах Рейнольдса, а 
также определены условия распространения данного метода на крылья сложной формы в плане. Ма-
тематическая модель учитывает влияние толщины профиля, числа Рейнольдса, формы крыла в плане 
на его аэродинамические характеристики. Метод применим при числах Рейнольдса, вычисленным по 
хордам сечений крыла, в диапазоне  125 000…250 000 или больше 106 и толщинах профилей 6…12 %. 
Проведено сравнение результатов, полученных согласно данному методу, с экспериментальными дан-
ными. 
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Введение 
 

В предыдущей работе [1] была представлена 
аэродинамическая модель летательного аппарата с 
одноступенчатым телескопическим крылом как 
средством повышения максимального аэродинами-
ческого качества малого беспилотного летательного 
аппарата (БЛА). Проведенные позднее исследования 
выявили хорошее согласование разработанной мо-
дели с результатами эксперимента в аэродинамиче-
ской трубе [2]. Дальнейший интерес представляет 
использование многоступенчатого крыла как сред-
ства увеличения удлинения крыла в условиях огра-
ниченных исходных габаритов. Возможные конст-
руктивные реализации такого крыла предложены в 
работах [3, 4].  

 
Постановка задачи 

 
Целью данной работы является создание ме-

тода расчета аэродинамических характеристик БЛА 
с многоступенчатым телескопическим крылом с 
последующим преобразованием метода для крыла 
сложной формы в плане. Данный метод является 
обобщением ранее полученных в работах [5 – 7] и 
[8] результатов, а также новых [1], которые позво-
лили уменьшить расхождение между расчетными и 
экспериментальными данными на  25 % [2]. 

В данной работе рассмотрен диапазон 
000 250…000 125=Re , являющийся рабочим для  

многих микро-БЛА (массой до 5 кг [5]), так как об-
текание крыла уже является закритическим по числу 
Рейнольдса, т. е. коэффициент сопротивления суще-
ственно уменьшается по сравнению с более низкими 
Re. 

Схема и условные обозначения, принятые для 
многоступенчатого телескопического крыла, приве-
дены на рис. 1. 

 
Результаты исследований 

 
Многоступенчатое телескопическое крыло. 

Как известно, сопротивление изолированного крыла 
равняется сумме профильного и индуктивного со-
противлений: 

 
X из O X пр О X индOC С C  , 

X из X пр X индC С C    ,         (1) 

 
где X пр О X прC , С   – коэффициенты профильного 

сопротивления основного и телескопического 
крыльев соответственно; 

X индOC , X индC   – коэффициенты индуктивного 

сопротивления основного и телескопического 
крыльев соответственно. 

Профильное сопротивление і-й выдвижной 
секции зависит от формы профиля, его толщины, 
степени турбулентности и числа Рейнольдса (т. е.  
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Рис. 1. Схема и обозначения многоступенчатого телескопического крыла самолета,  
где ОS  и BiS  – площади основной и і-й выдвижной секций; Оl  и l  – размах основной секции и полного 

крыла; Оb  и Bib – хорды основной и і-й выдвижной секций 
 

длины хорды) и при 000 250…000 125=Re  рассчи-
тывается по зависимости, предложенной в работе 
[1]: 
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где 3 5
2 Оa 3 10 8,5·10 · c    – эмпирический коэф-

фициент; 
 – кинематический коэффициент вязкости, оп-

ределяемый температурой воздуха (для C0=t   

с/м101,37= 2-5 , для C20=t   

с/м101,57= 2-5 ) [6, с. 15]; 
V – воздушная скорость БЛА; 
χ  – угол стреловидности крыла (как правило, 

для малых БЛА 0χ  ); 

Оc  – относительная толщина профиля основной 
секции; 

В ic  – относительная толщина профиля і-й вы-

движной секции. 

Отметим, что при 610Re  , т. е. в зоне автомо-
дельности чисел Рейнольдса, формула сводится к 
известному виду [9, с. 9]: 
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Тогда независимо от диапазона числа Рей-

нольдса коэффициент профильного сопротивления 
многоступенчатого телескопического крыла, исходя 
из геометрических соотношений, будет равен: 
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Индуктивную составляющую основного 

крыла X инд ОC  можно определить по зависимости 

[6, с. 287]: 
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где Оe  – коэффициент Освальда; для прямоугольно-
го крыла с удлинением более 5 и без кручения 

Оe 0,95; 
2 2
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λ

1 S / S 1 S / S S S
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 – 

эффективное удлинение основного крыла; 
ПФS – площадь крыла, занятая фюзеляжем. 
Однако в условиях реальной вихревой системы 

многоступенчатого крыла (рис. 2) определение 
X индC   представляет математические сложности и 

для практических задач ее целесообразно упростить. 
По нашим данным [2] свободными вихрями, обра-
зующимися на стыке соседних секций (на рисунке – 
интенсивностями Г1, Г2 и т. д.), можно пренебречь. 
Как показывают визуальные экспериментальные 
исследования, его интенсивность как минимум на 
порядок меньше, чем у концевого вихря; а результа-
ты такого допущения для одноступенчатого теле-
скопического крыла дали хорошее согласование с 
результатами весовых испытаний в аэродинамиче-
ской трубе. 

 

 
 

Рис. 2. Присоединенные и свободные вихри  
телескопического крыла 

 
Так как многоступенчатое телескопическое 

крыло имеет сложную форму в плане, то сводим к 
эквивалентному по методу, описанному в работе [7]. 

Тогда площадь S, размах l  и сужение   эквива-
лентного крыла такие же как у полного, стреловид-

ностью для последующих расчетов пренебрегаем. В 
этом случае удлинение, сужение, средняя аэродина-
мическая хорда и средняя толщина соответственно 
равны:  
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Так как в нашем случае отношение диаметра 

фюзеляжа к размаху крыла dd
l

  < 0,2, то для рас-

чета коэффициента индуктивного сопротивления 
можно воспользоваться упрощенным выражением, 
приведенным в работе [8]: 
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где k 1e   – коэффициент Освальда при полной под-
сасывающей силе; 

k 0e   – коэффициент Освальда при нулевой под-
сасывающей силе; 

k – степень реализации подсасывающей силы; 
эфλ  – эффективное удлинение телескопическо-

го крыла: 
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Коэффициенты Освальда рассчитываются по 

формулам: 
 

α
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где α

YC  – производная подъемной силы крыла по 
углу атаки, точнее определяется численными мето-
дами, теоретически для профиля равняется [10, 
c. 26]: 
 

α
Y пр срC 2 (1 0, 77с )   ;                 (7) 
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e
cgy  – относительное расстояние между центра-

ми вихревых жгутов в плоскости Трефтца; для не-
стреловидных крыльев эмпирическая зависимость  

 
e
cg 1 2 эфy k k λ  . 

 
Коэффициенты 1k  и 2k  являются функциями 

сужения крыла. Для η 1   5269,0k1  , 
1730,0k2  , для η 2   4919,0k1  , 1413,0k2   

[8]. При известном Bn

O

b
η

b  , интерполируя по гра-

ничным значениям, можно записать: 
 

)1(035,05269,0k1   ,  
)1(0317,0173,0k2   . 

 
Тогда 
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Коэффициент k для нестреловидных крыльев 

можно приближенно рассчитать по формуле: 
 

эф0,456λ /ηk 0,974 0,0976 е .              (9) 
 
Если нет аэродинамической крутки, т. е. когда 

профиль неизменен по всему размаху крыла [6, с. 
290]: 

 
α
Y прα

Y α
Y пр

эф

C
C .

C
1

πe λ



 





                     (10) 

 
При известных характеристиках основного 

крыла, окончательное выражение для α
YC   будет 

иметь вид: 
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В то же время согласно нашим данным [2] для 

определения индуктивного сопротивления телеско-
пического крыла можно использовать альтернатив-
ный метод, приведенный в работе [5], согласно ко-

торой коэффициент индуктивного сопротивления 
вычисляется по простой зависимости: 
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где  
 

эф 2 3
14 20 8δ 0, 02λ (3,1 )
η η η

 
  
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 О Оэфδ 0,022λ .                           (12) 

 
Применение формул (11) – (12) гораздо проще, 

чем (4) – (10), хотя основано на эмпирических зави-
симостях и не учитывает сути явления обтекания 
крыла конечного размаха. Впрочем, по результатам 
нашей экспериментальной проверки для односту-
пенчатого телескопического крыла, прогнозы обеих 
математических моделей практически совпадают 
[2]. Так максимальное аэродинамическое качество 
равняется 40,15Kmax   по формулам (4) – (10) и 

39,15Kmax   – по формулам (11) – (12). 
Сопротивление летательного аппарата. С 

учетом интерференции крыла с фюзеляжем коэф-
фициент сопротивления крыла летательного аппара-
та вычисляется по следующим формулам [6, с. 374]: 

 
X крО X из О инт ПФ ОC C (1 k S / S ),   

X кр X из инт ПФC C (1 k S / S),           (13) 

 
где интk =0,25…1,0  – коэффициент интерференции, 
зависящий от расположения крыла относительно 
фюзеляжа (малый – для низкоплана, большой – для 
высокоплана); 

n

О В i
i 1

S S S


   – общая площадь многоступен-

чатого телескопического крыла. 
Для всего летательного аппарата традиционной 

схемы: 
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где Х ф Х ВО Х ГО Х МГС , С , С , С  – коэффициенты 

сопротивления фюзеляжа, вертикального оперения 
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(ВО), горизонтального оперения (ГО) и мотогондо-
лы; 

М ГО ВО МГS , S , S ,S  площади миделя фюзеляжа, 
ГО, ВО, миделя мотогондолы соответственно; 

2
ГО

ГО 2
V

k
V

 , 
2
ВО

ВО 2
V

k
V

  – отношения скорост-

ных напоров у ГО и ВО к скоростному напору не-
возмущенного потока. 

Для схемы «тандем» (без ГО) применение те-
лескопического крыла приводит также к изменению 
интерференции между передним и задним крылья-
ми.  
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где Y1 Y2 1 2
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1 2 1 2

С С S S
C 2σ

π(S S )l l
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
 – коэффициент  

взаимоиндукции; 
2 2

2 2
1 l hσ ln
8 c h





 – коэффициент Прандтля, 

1 2l (l l ) / 2  – средний размах крыльев; 

1 2c (l l ) / 2   – свисание крыла; 
h – высота коробки крыльев, зависящая от угла 

атаки [11]. 
Малые БЛА, в т. ч. класса «микро» (массой ме-

нее 5 кг), как правило, обладают простой геометри-
ей и для них расчет коэффициента подъемной си-
лы предлагается при следующих допущениях: 

- отсутствие аэродинамической и геометриче-
ской крутки для основной и выдвижных секций; 

- основная прямоугольная секция занимает 
свыше 50 % размаха крыла. 

При выполнении первого условия углы атаки 
нулевой подъемной силы будут одинаковыми 
( 0α 2f   рад, где f  – относительная кривизна 
профиля в долях хорды), а отличаться будут по про-
изводным подъемной силы по углу атаки и критиче-
ским углам атаки. Данные производные рассчиты-
ваются по формулам (10) или (10а). Если первое 
условие не выполняется, то оценить 0α  можно, счи-
тая подъемную силу каждой секции пропорцио-
нальной площади, по формуле 

 
n

0 0 O O 0 i i i
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α α S / S (α )S / S
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где i  – угол установки i-й секции относительно 
основной. 

Вычисление критического угла атаки в общем 
случае затруднительно, но при выполнении второго 
условия ввиду скоса потока у концов крыла, отрыв 
должен начинаться у корневой хорды. Таким обра-
зом, критический угол атаки телескопического кры-
ла будет меньше, чем у прямоугольного крыла вви-
ду увеличения удлинения крыла и приближению 
аэродинамических характеристик к профильным, 
что подтверждается экспериментальными зависимо-
стями, полученными при небольшом отрицательном 
угле установки выдвижной секции, (что объясняет 
небольшое смещение угла 0α  вправо рис. 3). 
Уменьшение критического угла атаки и увеличение 
производной от коэффициента подъемной силы по 
углу атаки хорошо согласуется с теоретическими 
расчетами. 

Разумеется, при очень малой хорде выдвижной 
секции, соответствующей числу Рейнольдса близ-
кому к критическому,  отрыв может начаться и на 
ней, что крайне нежелательно с точки зрения устой-
чивости летательного аппарата и безопасности по-
лета. 

Крыло сложной формы в плане. Ранее рас-
сматривалось крыло, состоящее из прямоугольных 
секций. Приведенные выше выкладки справедливы 
и для крыла с трапециевидными секциями (рис. 4а), 
при этом профильное сопротивление каждой секции 
можно приближенно определить для средней аэро-
динамической хорды этой секции (число Рейнольд-
са, вычисленное для САХ должно быть в диапазоне 

000 250…000 125 ).  
Для более точного расчета трапециевидных 

секций, а также для криволинейных кромок крыла 
(рис. 4б), учитывать изменение хорды и толщины 
возможно путем интегрирования, тогда формула (3) 
приобретает вид: 

 
O

O B i

O B i 1

l /2
О

X пр X пр О
0

l /2 ... l /2n В i
X пр В i

i 1 l /2 ... l /2

S
C 2 С (z)dz

S

S
2 ( С (z)dz ),

S




 

  

 





 
   (15) 

 
где X пр О X пр В іC , C  вычисляются по формуле (2).  

Пример современного «микро»-БЛА с криво-
линейными кромками приведен на рис. 5 [12]. 

Таким образом, при известном законе измене-
ния хорды вдоль размаха крыла могут быть вычис-
лены аэродинамические характеристики крыла 
сложной формы в плане при низких числах Рей-
нольдса. 
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Рис. 3. Экспериментальные зависимости  
коэффициента подъемной силы: Ob 110 мм,  

Ol 1050 мм,  Oc 12, 0 % ; l 1450 мм,   

Вb 95 мм, Вc 8, 7 % ; ORe 175 000  

 
а 

 
б  
 

Рис. 4. Примеры геометрии ЛА с крылом сложной 
формы в плане: а  – трапециевидные секции;  

б – секции с криволинейными кромками 

 
Рис. 5. БЛА «Maverick» с криволинейным  

крылом в плане 
 

Выводы 
 

В работе предложен аналитический метод, по-
зволяющий рассчитать аэродинамические характе-
ристики летательного аппарата с многоступенчатым 
крылом, а также крылом сложной формы в плане, 
которое можно представить в виде соединенных 
между собой секций. 

Ограничения, накладываемые на использова-
ние данного метода: 

- среднее число Рейнольдса для каждой секции 
находится в диапазоне 000 250…000 125=Re ; мо-
дель применима и в области автомодельности чисел 

Рейнольдса 610Re   (в последнем случае необхо-
димо использовать формулу (2а) вместо (2)); 

- соотношение хорд соседних секций крыла не 

менее 0,86, т. е. B i 1

B i

b
0,86 1, 0

b


   (для всех 

n..1i  ) и B1

O

b
0, 86 1, 0

b
  ; 

- толщины профилей находятся в пределах 
12,0c06,0 Bi  , что соответствует большинству 

профилей, применяемых для малых БЛА. 
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ВИЗНАЧЕННЯ АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ З КРИЛОМ 
СКЛАДНОЇ ФОРМИ В ПЛАНІ ПРИ НИЗЬКИХ ЧИСЛАХ РЕЙНОЛЬДСА 

І. С. Кривохатько, В. В. Сухов 
В роботі розглянуто аналітичний метод визначення аеродинамічних характеристик літального апарату з 

багатоступінчатим телескопічним крилом при низьких числах Рейнольдса, а також розповсюдження даного 
метода на крила складної форми в плані. Математична модель враховує вплив товщини профілю, числа 
Рейнольдса, форми крила в плані на його аеродинамічні характеристики. Метод придатний при числах Рей-
нольдса, які обчислено за хордами перерізів крила, в діапазоні 125 000…250 000 або більше 106 і товщинах 
профілів 6…12 %. Проведено порівняння результатів, отриманих згідно даного методу, з експерименталь-
ними даними. 

Ключові слова: аеродинамічні характеристики, багатоступінчасте телескопічне крило, крило складної 
форми, низькі числа Рейнольдса. 

 
AERODYNAMIC PERFORMANCE DEFINITION OF UAV  

WITH COMPLEX PLANFORM WING AT LOW REYNOLDS NUMBER 
I. S. Kryvokhatko, V. V. Sukhov 

Analytical method of aerodynamic performance definition of UAV with multistage telescopic wing at low 
Reynolds number is presented; also method is adapted to UAV with complex planform wing. Mathematical model 
takes into account airfoil thickness, Reynolds number and wing planform effect on aerodynamic characteristics. 
Method is applicable for Reynolds number calculated for wing section chords in range from 125 000 to 250 000 or 
more than 106 and airfoil thicknesses from 6 to 12 %. Comparison of results getting by analytical method and 
experimental data is performed. 

Key words: aerodynamic characteristics, multisection telescopic wing, complex planform wing, low Reynolds 
number. 
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