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НАЛАШТУВАННЯ ЧИСЕЛЬНОГО ЕКСПЕРИМЕНТУ ДЛЯ ВИКОНАННЯ 
ТЕСТОВОЇ ЗАДАЧІ ОБТІКАННЯ ГВИНТОВОГО ПРОФІЛЮ NACA 0012 

У статті розглянуто питання налаштування та проведення числового експерименту задля дослі-
дження аеродинамічних характеристик гвинтового профілю NACA 0012. Актуальність роботи зумов-
лена стрімким зростанням вимог до ефективності складових елементів літальних апаратів, зокрема 
безпілотних платформ. Гвинтові системи є одним із ключових елементів безпілотних літальних апара-
тів, характеристики яких безпосередньо впливають на їх енергетичну ефективність, вантажопідйом-
ність і тривалість польоту. Правильне налаштування параметрів проведення числового експерименту 
дослідження аеродинамічних характеристик гвинтового профілю NACA 0012 дозволить отримати де-
тальну інформацію про особливості обтікання профілю потоком повітря та здійснити оптимізацію 
конструктивних параметрів гвинта без необхідності проведення вартісних і тривалих фізичних експе-
риментальних випробувань. Об’єктом дослідження виступає гвинтовий профіль NACA 0012. Предме-
том є топологія розрахункової сітки при дослідженні аеродинамічних характеристик гвинтового про-
філю NACA 0012. Метою роботи є обґрунтування вибору моделі турбулентної в’язкості та топології 
розрахункової сітки, визначення впливу її параметрів на точність отриманих результатів. Задачі: по-
будова математичної моделі здійснювалась у програмному середовищі Ansys Workbench Student. Прове-
дення тестування наступних моделей турбулентної в’язкості, а саме: Shear Stress Transport (SST), k-ω, 
BSL EARSМ при різній довжині ребра комірки розрахункової сітки, яка змінювалась від 25 мм до 30 мм. 
Дослідження проводилось методом чисельного експерименту в програмному середовищі Ansys 
Workbench Student із використанням методу CFD. Результати: показано, що правильний вибір параме-
трів розрахункової сітки та моделі турбулентної в’язкості суттєво впливає на точність отриманих 
результатів математичного моделювання в порівнянні з отриманими даними фізичного експерименту. 
Найвищий ступінь точності серед досліджуваних варіацій показала сітка із довжиною ребра комірки 
30 мм. При цьому моделі турбулентної в’язкості, що досліджувались, у цілому показали результати в 
межах прийнятної похибки біля 5%, але найточніші результати отримано при використанні моделі 
SST. Наукова новизна та практична значимість полягає в тому, що отримано подальший розвиток 
методології числового моделювання та розв’язання тестових задач моделювання обтікання гвинтового 
профілю за умов використання вкрай обмежених обчислювальних ресурсів і потужностей, якими хара-
ктеризуються освітні програмні середовища.  

Ключові слова: числовий експеримент, модель турбулентної в’язкості, топологія розрахункової сітки, 
моделювання течії, гвинтовий профіль, NACA 0012, CFX, CFD. 

Вступ 

Актуальні наукові тенденції та всебічний техно-
логічний прогрес характеризуються безупинним зрос-
танням складності досліджуваних об’єктів і процесів, 
що потребує пошуку й застосування ефективних мето-
дів досліджень, з метою їх аналізу. 

У зазначених умовах чисельний експеримент за-
карбував за собою роль одного з основних інструме-
нтів виконання дослідницьких робіт для наукової спі-
льноти, дозволяючи в умовах обмежених технічних, 
фінансових і часових ресурсів відтворювати фізичні 
явища шляхом використання математичних моделей 
і обчислювальних алгоритмів. 

На відміну від натурних випробувань, його вико-
ристання дозволяє в оперативному режимі змінювати 

як технічні, так і фізико-хімічні параметри та характе-
ристики досліджуваної системи, проводити аналіз зна-
чної кількості сценаріїв без створення експеримента-
льних установок, а також надає можливість детально 
проаналізувати параметри робочого процесу в кожній 
точці розрахункової області. 

Завдяки широкому спектру переваг, чисельний 
експеримент, у тому числі, має широке застосування 
при дослідженні питання аеродинамічних характери-
стик гвинтових профілів для безпілотних літальних 
апаратів (БПЛА) літакового типу, які в реаліях сього-
дення відіграють важливу роль у захисті суверенітету 
та територіальної цілісності України від ворожої аг-
ресії. 

Водночас, вкрай важливим питанням при прове-
денні чисельного експерименту, зокрема спрямова-
ного на дослідження аеродинамічних характеристик 
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гвинтових профілів БПЛА, є його правильне налаш-
тування та виконання тестових задач, які дозволять 
правильно обрати топологію розрахункової сітки та 
модель турбулентної в’язкості задля отримання необ-
хідної точності розрахунків та результатів моделю-
вання. 

У даній роботі, шляхом розв’язання тестової за-
дачі дослідження аеродинамічних характеристик 
гвинтового профілю NACA 0012 проведено аналіз 
впливу вибору топології розрахункової сітки та мо-
делі турбулентної в’язкості на точність визначення 
аеродинамічних характеристик задля пошуку най-
більш оптимальної комбінації із забезпеченням необ-
хідної точності отриманих результатів. 

У дослідженні [1] автори звертають увагу на те, 
що гвинтові профілі NACA 0012, NACA 2412 та 
NACA 4415 мають широке застосування при проєк-
туванні БПЛА, та від їх аеродинамічних властивос-
тей суттєво залежить ефективність таких літальних 
апаратів, що потребують високої маневреності. З ме-
тою комплексного дослідження аеродинамічних ха-
рактеристик зазначених профілів було використано 
методи computational fluid dynamics (CFD) і програм-
ний комплекс XFOIL, що дозволило розглянути осо-
бливості обтікання, розподіл тиску та зміну аероди-
намічних параметрів за різних умов польоту, а також 
застосовано гібридний підхід, який базується на ос-
нові штучних нейронних мереж, який спрямований 
на максимізацію показника аеродинамічної якості за-
для вибору оптимальних значень числа Рейнольдса 
та кута атаки. Отримані результати показали пріори-
тет у використанні саме профілю NACA 4415, через 
найвище значення співвідношення підйомної сили 
(Cl) до сили опору (Cd) у найширшому спектрі зна-
чень кутів атаки та числа Рейнольдса, що сприяють 
надійності при виконанні завдань з великою тривалі-
стю польоту. Профіль NACA 2412 показав середні 
результати без явних переваг, а NACA 0012 охарак-
теризовано як такий, що забезпечив кращу стабіль-
ність, але меншу підйомну силу. 

Також аеродинамічний аналіз профілів NACA 
0012, NACA 2412 і NACA 4415, зокрема з метою оп-
тимізації характеристик БПЛА для цілей оператив-
ного доставлення медичних вантажів і формулю-
вання рекомендацій для вибору аеродинамічного 
профілю представлено в роботі [2]. Дослідивши діа-
пазон чисел Рейнольдса від 200000 до 800000, зосе-
редившись на таких ключових показниках, як Cl, Cd 
і особливості розподілу тиску, за результатами про-
веденого CFD-моделювання встановлено, що про-
філь NACA 4415 забезпечує найкращі характерис-
тики, досягаючи максимального значення Cl 1,8 при 
куті атаки 6 градусів. Аналіз розподілу тиску показав 
його кращу стійкість і стабільність за високих зна-
чень кута атаки. 

Разом із тим, важливість правильного налашту-
вання числового експерименту та його вплив на точ-
ність отриманих результатів зазначено в науковій праці 
[3]. Авторами проведено математичне моделювання те-
чії в одноступеневому трансзвуковому компресорі Ro-
tor 67 та тестування моделей турбулентної в’язкості 
SST, k-ε, k-ω, BSL EARSM. Також змінювалась дов-
жина ребра комірки від 1 см до 0,225 см. Серед дослі-
джуваних топологій розрахункової сітки, найвищу точ-
ність отриманих результатів показала сітка із ребром 
комірки 0,225 см. Більшість топологій розрахункової сі-
тки показала прийнятні значення похибок у діапазоні 
від 3,9% до 5,6%, проте в окремих випадках ці значення 
сягали понад 13%, що вказує на важливість правиль-
ного визначення параметрів моделювання. 

Результати, отримані в роботі [4], показали, що 
правильне налаштування параметрів математичної 
моделі є ключовим фактором забезпечення достовір-
ності отриманих результатів, зокрема в контексті 
прогнозування ефективності енергетичних систем, 
особливо в зв’язку з тим, що безпосередньо на їх ос-
нові здійснюється оцінювання технічних, енергетич-
них та інших показників. 

Вивчення аеродинамічних характеристик профі-
лів серії NACA шляхом проведення чисельного експе-
рименту для їх можливого подальшого застосування у 
вертикально-осьових вітрових турбінах за допомогою 
обчислювальної техніки з використанням моделі тур-
булентності SST проведено в роботі [5]. Параметрич-
ний аналіз дозволив дійти висновку, що для досяг-
нення поставленої мети найкращі перспективи проде-
монстровано профілем NACA 0018 із найкращими 
експлуатаційними показниками. 

Важливі аспекти проведення чисельного моде-
лювання обтікання симетричного аеродинамічного 
профілю NACA 0012 за різних значень числа Рейно-
льдса та кутів атаки від -12 до 20 градусів із викорис-
танням структурованої розрахункової сітки, що згу-
щується біля поверхні профілю для точнішого опису 
примежевого шару, зазначено авторами праці [6]. Ос-
новну увагу приділено порівнянню точності трьох мо-
делей турбулентності, а саме Spalart–Allmaras, 
Realizable k–ε та k–ω SST та співставленню результа-
тів моделювання з наявними експериментальними да-
ними. Було створено розрахункову область С-подіб-
ного типу, яку обрано найоптимальнішим варіантом 
для вирішення задач обтікання профілю. Загальна кі-
лькість елементів розрахункової області не перевищу-
вала 80000 комірок, а значення y+ не перевищувало 0,2, 
що забезпечує дуже дрібну сітку біля поверхні про-
філю. Це дозволяє при проведенні CFD-моделювання 
коректно описати пристінкову область потоку. Відпо-
відно до отриманих результатів, за малих і середніх 
кутів атаки всі три моделі турбулентної в’язкості до-
статньо добре відтворюють експериментальні дані. 
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При значеннях до 10 градусів спостерігається майже 
лінійне зростання коефіцієнта підйомної сили, що від-
повідає класичній поведінці профілю, а при значеннях 
близько 15 градусів спостерігається відрив потоку на 
верхній поверхні. За результатами порівняння встано-
влено, що модель SST забезпечує найточнішу узго-
дженість з експериментальними даними в широкому 
діапазоні кутів атаки, модель Spalart–Allmaras пока-
зала гірші результати, але рекомендована дослідни-
ками до використання при вирішенні аеродинамічних 
задач, пов’язаних із примежевим шаром, а модель 
Realizable k–ε показала найбільші відхилення, особ-
ливо в умовах наявності зриву потоку. 

У статті [7] також було проведено чисельне мо-
делювання обтікання профілю NACA 0012 з метою 
порівняння моделей турбулентності Spalart–Allmaras, 
Realizable k–ε та k–ω SST для прогнозування аероди-
намічних характеристик профілю. Потік розглядався 
як двовимірний, стаціонарний і нестисливий; для 
опису його руху навколо профілю використано рів-
няння нерозривності та збереження імпульсу. Було ро-
зглянуто 3 варіанти розрахункової сітки із кількістю 
елементів 16940, 57040 і 78408 елементів. Результати 
двох останніх варіантів були майже ідентичними, 
тому з метою економії часу на процес генерації розра-
хункової області та проведення розрахунків було об-
рано сітку із 57040 елементами. Разом із тим, на від-
міну від результатів роботи [5], після порівняльного 
аналізу зазначених моделей турбулентності, автори 
дійшли висновку, що саме модель Realizable k–ε є най-
кращим вибором у зв’язку з тим, що краще відтворює 
затримку відриву потоку. 

Беручи до уваги, зокрема, різні підходи науков-
ців та надані рекомендації щодо питання вибору мо-
делі турбулентної в’язкості та побудови розрахунко-
вої області, налаштування чисельного експерименту 
щодо дослідження аеродинамічних характеристик 
гвинтових профілів є вкрай актуальним і має стати 
основою вибору параметрів розрахункової області 
для майбутніх досліджень у середовищі CFD. 

Як показав огляд літературних джерел, число-
вий експеримент як метод дослідження, широко роз-
повсюджений для дослідження аеродинамічних ха-
рактеристик гвинтових профілів, проте вибір тополо-
гії розрахункової сітки та моделі турбулентної в’яз-
кості є дуже важливим, оскільки, в залежності від їх 
вибору,  для однакової геометричної моделі та поча-
ткових умов можуть бути отримані різні похибки ро-
зрахунку. 

Метою роботи є виконання тестової задачі обті-
кання аеродинамічного профілю NACA 0012 для дослі-
дження впливу параметрів розрахункової сітки на точ-
ність визначення аеродинамічних характеристик про-
філю та надання рекомендацій щодо вибору топології 
розрахункової сітки та моделі турбулентної в’язкості. 

Для досягнення поставленої мети передбача-
ється формування геометричної моделі профілю, по-
будова розрахункової області з початковими параме-
трами фізичного експерименту, проведеного авто-
рами [8], визначення аеродинамічних характеристик 
профілю при різних параметрах сітки та із застосу-
ванням моделей турбулентної в’язкості SST, k-ω, 
BSL EARSМ і порівняння отриманих результатів із 
наявними експериментальними даними.  

Постановка задачі дослідження 

Об’єктом дослідження є гвинтовий профіль 
NACA 0012. 

Предметом дослідження є топологія розрахун-
кової сітки при дослідженні аеродинамічних характе-
ристик гвинтового профілю NACA 0012. 

У межах дослідження розглядається задача про-
ведення чисельного експерименту дослідження аеро-
динамічних характеристик гвинтового профілю 
NACA 0012 з різними параметрами розрахункової сі-
тки та моделями турбулентної в’язкості SST, k-ω, 
BSL EARSМ для порівняльного аналізу отриманих 
результатів із наявними експериментальними да-
ними та вибору топології розрахункової сітки. 

Для досягнення поставленої мети необхідно ви-
рішити такі задачі: 

‒ побудувати геометричну модель гвинтового 
профілю NACA 0012; 

‒ здійснити підготовку та налаштування роз-
рахункової області задля проведення чисельного мо-
делювання обтікання профілю. 

‒ виконати CFD-розрахунки для визначення 
аеродинамічних характеристик гвинтового профілю 
із використанням різної довжини ребра комірки роз-
рахункової області та моделі турбулентної в’язкості. 

‒ отримати графіки залежностей аеродинаміч-
них характеристик гвинтового профілю за різних зна-
чень кута атаки при різних топологіях розрахункової 
сітки. 

‒ здійснити порівняльний аналіз отриманих 
результатів із наявними експериментальними да-
ними. 

‒ визначити оптимальну топологію розрахун-
кової сітки, що дозволяє найбільш точно відтворити 
дані фізичного експерименту. 

Результати та обговорення 

З метою проведення чисельного дослідження 
обтікання гвинтового профілю NACA 0012 спочатку 
слід побудувати геометричну модель та сформувати 
розрахункову область. 

Моделювання течії виконувалось у програм-
ному середовищі Ansys Workbench Student 2026 року 
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на персональному комп’ютері, що має наступні тех-
нічні характеристики: процесор Intel Core i5-11400H 
(частота 2.7 - 3.5 ГГц), оперативна пам’ять – 16 Гб, 
відеокарта NVIDIA GeForce RTX 3050. 

Об’єктом дослідження виступає гвинтовий про-
філь БПЛА NACA 0012 із наступними параметрами 
[8]: аеродинамічна хорда – 0,24 м, довжина профілю 
– 1,86 м, площа поверхні – 0,4464 м2.

Розрахунок аеродинамічних характеристик гви-
нтового профілю здійснювався при стандартних ат-
мосферних умовах за умови зрівноваженої швидко-
сті польоту БПЛА 24,6 м/с та числі Рейнольдса 
313000. Система рівнянь Нав’є-Стокса замикалась 
моделлю турбулентної в’язкості. 

У дослідженні тестувались розрахункові сітки з 
різною довжиною ребра комірки, яка змінювалась у ді-
апазоні від 25 мм до 35 мм, та з використанням моде-
лей турбулентної в’язкості SSТ, k-ω та BSL EARSМ. 

Відносно високі значення довжини ребра комі-
рки обумовлені великою розрахунковою площею 
гвинтового профілю. 

З метою врахування особливостей потоку течії в 
примежевому шарі, тип розрахункової сітки обрано 
неструктурований з адаптацією на стінках гвинто-
вого профілю. 

Сіткову модель розрахункової області зі згу-
щенням навколо поверхні профілю представлено на 
рис. 1, 2. 

Рис. 1. Сіткова модель розрахункової області 
гвинтового профілю 

Рис. 2. Сіткова модель розрахункової області  
(згущення навколо поверхні профілю для точнішого 

відображення впливу примежевого шару) 

На першому етапі здійснювався розрахунок ко-
ефіцієнта підйомної сили (Cl) при різних кутах атаки 
із розрахунковими сітками таких параметрів із вико-
ристанням моделі турбулентної в’язкості SST:  

1) кількість елементів розрахункової 
сітки ‒ 2568422, кількість вузлів ‒ 532840, довжина 
ребра ‒ 25 мм, кількість шарів inflation ‒ 10; 

2) кількість елементів розрахункової 
сітки ‒ 1607841, кількість вузлів ‒ 324158, довжина 
ребра ‒ 30 мм, кількість шарів inflation ‒ 5; 

3) кількість елементів розрахункової 
сітки ‒ 1656733, кількість вузлів ‒ 353459, довжина 
ребра ‒ 30 мм, кількість шарів inflation ‒ 10. 

Аналіз отриманих результатів показав, що роз-
рахункова сітка з параметрами «2» забезпечила най-
кращу відповідність експериментальним даним у до-
сліджуваному діапазоні кутів атаки. Незважаючи на 
те, що розрахункові сітки «1» та «3» характеризу-
ються більшою кількістю елементів і шарів згущення 
навколо поверхні аеродинамічного профілю, це не 
призвело до підвищення точності розрахунків, а, на-
впаки, похибка виявилась більшою. Крім того, вико-
ристання розрахункової сітки з параметрами «2» до-
зволило суттєво скоротити витрату часових ресурсів 
на процес обчислення та виконання розрахунків, без 
шкоди точності результатів. 

Таким чином, саме сітку «2» обрано для наступ-
ного етапу дослідження впливу використання різних 
моделей турбулентної в’язкості при розрахунку кое-
фіцієнта підйомної сили. 

Отримані результати проведеного чисельного 
експерименту, порівняно з експериментальними да-
ними, відображено на рис. 3. 

Рис. 3. Порівняння розрахункових значень 
коефіцієнта підйомної сили з еталоном 
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Згідно з отриманими результатами, найменшу 
еталонну похибку за заданих параметрів розрахунко-
вої сітки показала модель SST, яка складає в серед-
ньому 0,015, порівняно із 0,019 при використанні мо-
делей k-ω, BSL EARSM. Водночас у відсотковому 
співвідношенні найкращі середні результати отри-
мано при використанні моделі турбулентної в’язкості 
k-ω: похибка дорівнює 3,4% проти 3,44% при вико-
ристанні моделі SST та 4% ‒ BSL EARSM.

У таблицях 1 – 3 представлено результати роз-
рахунків похибки 𝛿 при використанні вищезазначе-
них моделей турбулентності, що розраховувалась за 
формулою 

δ = 
หCL,розр.-CL,еталонห

หCL,еталонห
⋅100%, 

де CL,розр – розрахункове значення коефіцієнта підйо-

мної сили; 
CL,еталон – експериментальне значення коефіціє-

нта підйомної сили, узятого як еталон. 

Таблиця 1 

Розрахунок похибки при використанні моделі SST 

Кут 
атаки, 

Cl ета-
лон Cl SST |ΔCl| Похи-

бка, % 
-5 -0,530 -0,536 0,006 1,11 
-3 -0,340 -0,332 0,008 2,47 
0 0,020 0,019 0,001 6,25 
2 0,240 0,215 0,025 10,47 
3 0,350 0,332 0,018 5,19 
5 0,590 0,534 0,056 9,44 
8 0,810 0,812 0,002 0,20 

12 1,080 1,064 0,016 1,47 
13 1,110 1,096 0,014 1,25 
14 1,140 1,121 0,019 1,65 
15 1,070 1,075 0,005 0,43 
17 1,030 1,043 0,013 1,30 

- - 0,015 3,44 

Таблиця 2 

Розрахунок похибки при використанні моделі k-ω 

Кут 
атаки, 

Cl ета-
лон Cl k-ω |ΔCl| Похи-

бка, % 
-5 -0,530 -0,544 0,014 2,68 
-3 -0,340 -0,335 0,005 1,50 
0 0,020 0,020 0,000 1,70 
2 0,240 0,215 0,025 10,24 
3 0,350 0,332 0,018 5,09 
5 0,590 0,534 0,056 9,50 
8 0,810 0,814 0,004 0,55 
12 1,080 1,064 0,016 1,45 
13 1,110 1,112 0,002 0,17 
14 1,140 1,132 0,008 0,74 
15 1,070 1,101 0,031 2,94 

Кут 
атаки, 

Cl ета-
лон Cl k-ω |ΔCl| Похи-

бка, % 
17 1,030 1,074 0,044 4,23 

- - 0,019 3,40 

Таблиця 3 

Розрахунок похибки при використанні моделі 
BSL EARSМ 

Кут 
атаки, 

Cl ета-
лон 

Cl BSL 
EARSМ 

|ΔCl| Похи-
бка, % 

-5 -0,530 -0,541 0,011 2,12 
-3 -0,340 -0,332 0,008 2,23 
0 0,020 0,018 0,002 8,30 
2 0,240 0,217 0,023 9,77 
3 0,350 0,331 0,019 5,48 
5 0,590 0,535 0,055 9,38 
8 0,810 0,819 0,009 1,08 
12 1,080 1,042 0,038 3,52 
13 1,110 1,101 0,009 0,81 
14 1,140 1,122 0,018 1,60 
15 1,070 1,086 0,016 1,50 
17 1,030 1,053 0,023 2,25 

- - 0,019 4,00 

Таким чином, результати дослідження підтвер-
джують, що топологія розрахункової сітки та вибір мо-
делі турбулентної в’язкості, навіть за ідентичних поча-
ткових та граничних умов розрахунку, суттєво вплива-
ють на точність результатів математичного моделю-
вання, про що свідчать різні значення похибки, отри-
мані при застосуванні моделей SST, k-ω і BSL EARSM. 

У цьому випадку, незважаючи на різницю лише 
0,04% між середніми відносними похибками моделей 
турбулентної в’язкості SST та k-ω, доцільно обрати 
саме SST, оскільки абсолютна похибка при її викори-
станні суттєво нижча. При цьому всі моделі турбуле-
нтної в’язкості показали суттєву похибку в діапазоні 
5,19% ‒ 10,47% від еталонних значень при низьких 
кутах атаки від 0 ‒ 5 градусів. Зазначене може бути 
зумовлене відносно великою довжиною ребра комі-
рки та великою розрахунковою площею. 

Таким чином, зазначене питання потребує пода-
льшого дослідження з метою пошуку оптимальної то-
пології розрахункової сітки для вирішення подібних 
задач та наступних робіт, пов’язаних із дослідженням 
аеродинамічних характеристик гвинтових профілів. 

Висновки 

У роботі виконано налаштування та проведено чи-
сельне дослідження обтікання гвинтового профілю 
БПЛА NACA 0012 у програмному середовищі Ansys 
Workbench Student з метою визначення впливу тополо-
гії розрахункової сітки та моделі турбулентної в’язкості 
на точність розрахунку коефіцієнта підйомної сили. 
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За результатами порівняння різних варіантів ро-
зрахункової сітки встановлено, що найкращу відпо-
відність забезпечує сітка із наступними параметрами: 
кількість елементів розрахункової сітки ‒ 1607841, 
кількість вузлів ‒ 324158, довжина ребра ‒ 30 мм, кі-
лькість шарів inflation ‒ 5. 

Порівняння моделей турбулентної в’язкості 
SST, k-ω та BSL EARSМ показало, що всі забезпечу-
ють результати в межах допустимої середньої похи-
бки розрахунків. 

Найнижчу середню абсолютну похибку отри-
мано при використанні моделі SST, тому її раціона-
льно розглядати для подальшого моделювання обті-
кання профілю за заданих умов. 

Результати показали, що найбільші відхилення 
від еталонних значень спостерігаються при малих ку-
тах атаки до 5 градусів, що може бути пов’язаним з 
особливостями побудови розрахункової області та ві-
дносно великою довжиною ребра комірки, що вказує 
на необхідність подальшого уточнення параметрів 
розрахункової сітки. 

Отримані результати проведеного дослідження 
демонструють і підтверджують безпосередній 
зв’язок правильного вибору топології розрахункової 
сітки та моделі турбулентної в’язкості з достовірні-
стю CFD-моделювання. 

Запропоновані налаштування може бути вико-
ристано як базові для подальших досліджень аероди-
намічних характеристик гвинтових профілів БПЛА 
методом чисельного експерименту. 
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CONFIGURATION OF A NUMERICAL EXPERIMENT FOR A TEST CASE 
OF FLOW SIMULATION OVER A NACA 0012 AIRFOIL PROFILE 

Volodymyr Otroshchenko 

This article examines the configuration and execution of a numerical experiment to investigate the aerodynamic 
characteristics of the NACA 0012 propeller airfoil profile. The relevance of the study is determined by the rapidly 
increasing requirements for the efficiency of aircraft components, particularly those used in unmanned aerial plat-
forms. Propeller systems are key components of unmanned aerial vehicles, and their characteristics directly affect 
energy efficiency, payload capacity, and flight endurance. Proper parameter configuration of conducting a numerical 
experiment on the aerodynamic characteristics of the NACA 0012 airfoil profile makes it possible to obtain detailed 
information on the flow features around the profile and to optimize the structural parameters of the propeller without 
the need for costly and time-consuming physical experiments. The object of the study is the NACA 0012 propeller 
airfoil profile. The subject The subject of the study is the computational grid topology applied to the investigation of 
the aerodynamic characteristics of the NACA 0012 propeller airfoil. The aim of the work is to substantiate the choice 
of the turbulence viscosity model and the computational mesh topology, as well as to determine the influence of mesh 
parameters on the accuracy of the obtained results. The research tasks include the development of a mathematical 
model in the Ansys Workbench Student software environment and the testing of the following turbulence viscosity 
models: Shear Stress Transport (SST), k-ω, and BSL EARSM. The models were tested for different computational 
mesh cell edge lengths, which varied from 25 mm to 30 mm. The study was carried out via a numerical experiment 
in the Ansys Workbench Student software environment using the CFD method. The results show that the proper 
selection of computational mesh parameters and the turbulence viscosity model has a significant influence on the 
accuracy of the mathematical modelling results when compared with the data obtained from a physical experiment. 
Among the investigated variants, the highest degree of accuracy was demonstrated by the mesh with a cell edge length 
of 30 mm. At the same time, the investigated turbulent viscosity models generally produced results within an accepta-
ble error range of approximately 5%; however, the SST model yielded the most accurate results. The scientific nov-
elty and practical significance of the work lie in the further development of the methodology for numerical modeling 
and the execution of test cases for simulating the flow around a propeller airfoil profile under conditions of highly 
limited computational resources and capabilities, which are typical of educational software environments. 

Keywords: numerical experiment, turbulence viscosity model, computational mesh topology, flow modelling, 
propeller airfoil profile, NACA 0012, CFX, CFD. 
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