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Аннотация. Приводится методика расчета аэродинамических характеристик бес-

пилотного летательного аппарата (БПЛА) самолетного типа с помощью аналити-

ческих методов. Методика позволяет определять зависимости аэродинамических 

характеристик на рабочих углах атаки по известным моделям, а также экстраполи-

ровать результаты численных расчетов или экспериментов на весь диапазон рабо-

чих углов атаки. Использование данной методики позволит форсировать этапы 

концептуального и предварительного проектирования БПЛА, определить режимы 

полета с максимальными значениями аэродинамических критериев эффективности. 

С использованием данной методики спроектированы БПЛА и проведено сравнение 

результатов расчета с результатами трехмерного моделирования аэродинамики 

планеров БПЛА в программных пакетах OpenFOAM и ANSYS Fluent на ресурсах 

суперкомпьютера Томского государственного университета СКИФ Cyberia. 
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Abstract. This paper presents a theoretical study of quick methods for determining the 

aerodynamic characteristics of fixed-wing unmanned aerial vehicles (UAVs). The purpose 
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of the research is to create tools for aircraft shape optimization problems. The developed 

analytical techniques allow one to determine aerodynamic lift and drag coefficients as 

well as the efficiency characteristics based on the aircraft general characteristics. Other 

properties that can be derived are the wing shape parameters, the take-off mass, the struc-

tural mass, and the required characteristics of the propulsion and power supply system 

according to the specified flight performance characteristics. The use of these techniques 

for discrete points with aerodynamic characteristics obtained numerically or experimen-

tally allows one to extrapolate the results to the entire range of operating angles of attack. 

As a result, the stages of conceptual and preliminary design of UAVs can be passed in  

a shorter span of time. 

Two UAVs have been designed in Tomsk State University with the use of the proposed 

techniques. The first is the preliminary designed UAV Prototype-2E; the second is the 

Prototype-2T UAV, which has been fully designed and then manufactured. The data  

calculated with these techniques on a SKIF Cyberia supercomputer in Tomsk State  

University are compared with the results of numerical simulations implemented in 

OpenFOAM and ANSYS Fluent. Good agreement of the results is revealed. 

Keywords: unmanned aerial vehicle, UAV design, preliminary design, aerodynamic  

efficiency 
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В данной работе рассматривается методика расчета аэродинамических харак-

теристик летательного аппарата самолетного типа, применимая к беспилотным лета-

тельным аппаратам (БПЛА). Аэродинамические характеристики планера БПЛА  

в совокупности с его взлетной массой и характеристиками его силовой установки 

задают оптимальные режимы полета, при которых достигаются наибольшие или 

наименьшие значения целевых функций: дальности, продолжительности полета, 

вертикальной скорости, набора высоты и других величин, определяющих эконо-

мическую целесообразность эксплуатации. В частности, общими критериями целе-

вых функций являются аэродинамическое качество K и критерий yK c , на основе 

которых в работе [1] показано определение оптимальных режимов крейсерского 

полета летательного аппарата. Поэтому задача определения аэродинамических 

характеристик БПЛА еще на этапе предэскизного и эскизного проектирования 

имеет важное значение для выбора наиболее эффективных конфигураций лета-

тельного аппарата. Для решения такой задачи широко применяются методы оце-

нок, численные исследования аэродинамики взамен дорогостоящих эксперимен-

тальных методов исследования. Инженерные методы оценок аэродинамических 

характеристик основаны на классической теории крыла, общих моделях аэроди-

намики некоторых тел, автомодельных решениях и наиболее подробно описыва-

ются в работах [2–4]. Численные решения задачи основываются на известных 

подходах панельных методов, методов вычислительной гидромеханики и поло-

жениях аэродинамики летательных аппаратов. На основе методов вычислительной 

гидромеханики реализованы методы оптимального аэродинамического проекти-
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рования, использующие генетические алгоритмы [5, 6]. Для всех этих методов 

требуется геометрическая модель планера, параметры которого на этапе предва-

рительного проектирования неизвестны. Ввиду трудоемкости прямого решения,  

а иногда и невозможности определения геометрических параметров при требуемой 

аэродинамике, определение этих параметров планера производится методом по-

следовательных приближений, при котором количество циклов эскизного проек-

тирования от начального приближения до получения приближения летательного 

аппарата, удовлетворяющего эксплуатационным требованиям, может быть велико. 

Существующие и доступные методы расчета первого приближения БПЛА осно-

ваны на методах проектирования пилотируемых летательных аппаратов и не учи-

тывают различий конструкции, энергетических и силовых установок, оборудова-

ния, характерных чисел Рейнольдса и других коэффициентов. 

Поэтому целью данной работы является разработка методов для определения 

аэродинамических характеристик, оптимальных режимов полета без привязки  

к геометрическим моделям планера БПЛА, а лишь к наиболее общим геометри-

ческим характеристикам. Геометрическое моделирование должно быть следую-

щим за предварительным расчетом этапом проектирования, и его параметры 

должны определяться на основе требуемых аэродинамических характеристик. 

 
Постановка и метод решения задачи 

 
Рассматривается задача полета БПЛА, включающего основные фазы: взлет, 

набор высоты, горизонтальный полет, снижение, посадку. При проведении рас-

четов предполагалось, что фазы полета независимы друг от друга и представляют 

собой процессы равномерного установившегося движения, за исключением фазы 

взлета. Поэтому переходными процессами в рамках одной фазы полета пренебре-

гается. Между различными фазами полета переходные процессы учитываются 

при расчете энергии бортового источника. Основные силы, воздействующие на 

БПЛА в полете, приведены на рис. 1. Будем рассматривать рабочий диапазон 

углов атаки, при которых угол атаки α считается малым. Динамика бокового 

движения не рассматривается в силу малости аэродинамических боковых сил по 

сравнению с продольными и поперечными силами. Также исключается из рас-

смотрения динамика вращательного движения, так как моменты, воздействую-

щие на планер БПЛА, в равновесном состоянии взаимно сбалансированы. 

Для удобства представим аэродинамические силы через продольную и нор-

мальную силы связанной системы координат, X и Y соответственно: 

 αa aX Y X= − ; (1)

  αa aY Y X= + . (2) 

Тогда уравнения баланса сил в проекциях на связанную систему координат име-

ют вид: 

 sin υ 0P X G+ − = ; (3) 

 cos υ 0Y G− = . (4) 

В фазе взлета силовая установка БПЛА совершает работу, направленную  

на увеличение скорости до Vmin и набор до минимальной безопасной высоты Hmin. 

С учетом КПД во взлетном режиме с.у.взл. энергию для взлета приближенно 

можно записать: 
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2

min

с.у.взл. min

с.у.взл.

1

η 2

V
W m gH

 
= + 

 
. (5) 

 

 

Рис. 1. Системы координат и силы, действующие на БПЛА. 

Oxgyg – земная система координат, Oxaya – скоростная система координат, Oxy – связанная 

система координат, α – угол атаки, υ – угол тангажа, V  – воздушная скорость, 
aX  – сила 

аэродинамического сопротивления, 
aY  – аэродинамическая подъемная сила, G  – вес БПЛА, 

P  – сила тяги силовой установки 

Fig. 1. Coordinate systems and the forces acting on a UAV. 

Oxgyg is the Earth fixed coordinate system, Oxaya is the wind-axes coordinate system, Oxy is the 

aircraft body fixed coordinate system, α is the angle of attack, υ is the pitch angle, V  is the airspeed, 

aX  is the aerodynamic drag force, 
aY  is the aerodynamic lift force, G  is the UAV weight, and 

P  is the force of propulsion 
 

Длительность фазы набора tнаб. определяется заданной высотой H, углом 

набора υ – α и скоростью Vнаб.: 

 
( )

наб.

наб. sin υ αcos υ

H
t

V


=

−
; 

 min 1H H H H = − − , 

где H1 – высота точки взлета БПЛА над уровнем моря. Тогда работа силовой 

установки с учетом КПД в режиме набора с.у.наб. 

 

1

с.у.наб.

с.у.наб.

1 cos υ αcos υ
1 1

η sin υ sin υ

x

y

c
W G H

c

−  
= − −      

, (6)

 
где cx, cy – коэффициенты сил X, Y. 

Работа силовой установки в фазе горизонтального полета, продолжительно-

стью tкр. при скорости Vкр., с учетом КПД силовой установки с.у.кр. 

 с.у.кр. кр. кр.

с.у.кр.

1

η

x

y

c
W GV t

c
= − . (7)

 
С учетом (1)–(2) и вводя аэродинамическое качество как yа xаK c c=  выражения 

(6)–(7) примут вид: 
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с.у.наб.

с.у.наб.

1 1 cos υ αsin υ
1

η sin υ αcos υ
W G H

K

+ 
= +  

− 
; (8)

 

 
с.у.кр. кр. кр.2

с.у.кр.

1 1 1
α 1

η
W GV t

K K

  
= + −  

  
. (9)

 
Из выражений (8)–(9) видно, что при фиксированных υ, V и tкр. минимум до-

стигается при условии максимума аэродинамического качества K. Выражая Vкр. 

через Y, равный G в горизонтальном полете, перепишем выражение (7): 

( )
1.5

с.у.кр. кр.1.5

с.у.кр. 0

1
1 α ,

η ρ

xa

ya

c G
W K t

c S
= − −  

где  – плотность воздуха, S0 – базовая площадь крыла. В последнем выражении 

достигается минимальное значение мощности горизонтального полета Wс.у.кр. при 

условии максимума критерия 1.5

y ya xaK c c c= . 

Предполагается, что при снижении БПЛА переходит в режим планирования, 

поэтому работа силовой установки равна нулю. Однако при проведении расчетов 

необходимо выполнить учет потребления целевой нагрузки и бортового обору-

дования. Считая их мощность потребления постоянной, для расчета потребной 

энергии достаточно вычислить продолжительность снижения: 

( )
1

сниж.

план. sin υ αcos υ

H
t

V


=

−
;

 

1 2H H H = − ,

 где Vплан. – скорость планирования, H2 – высота точки приземления над уровнем 

моря. Из выражений (1)–(4) для фазы снижения с учетом коэффициентов сил по-

лучим 

( )
1

α tg υ
K
− = − .

 
Суммарное энергопотребление силовой установки БПЛА в полете (5), (8) и (9) 

минимально при максимуме параметра K, требуемая мощность минимальна при 

максимуме критерия yK c , что при фиксированном запасе энергии соответ-

ствует наибольшей дальности в первом случае и максимальной продолжительно-

сти полета во втором. Эти критерии определяют совершенство аэродинамиче-

ской компоновки планера БПЛА и являются показателями его эффективности.  

В работе [7] отмечается, что индуктивное сопротивление крыла конечного разма-

ха минимально при эллиптическом распределении циркуляции по размаху. Для 

такого крыла справедливы выражения, определяющие коэффициент подъемной 

силы cya и коэффициент сопротивления cxa: 

 ( )0α αa

ya yс с= − ; (10)

 
 

2

π λ

ya

xa xp

с
с с

e
= + . (11)

 
Далее в тексте при обозначении аэродинамических сил и их коэффициентов 

индекс a будем опускать, т.е. символами X, Y, cx, cy будем обозначать аэродина-
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мические силы и их коэффициенты вместо сил связанной системы координат.  

В (10) 
a

yc  определялось в соответствии с рекомендациями работ [3, 4]: 

1
2

2π 1
λ

a

yс

−

 
= + 

 
.

 
Угол атаки 

0α  – угол, при котором подъемная сила равна нулю (нулевая подъем-

ная сила): 

0 03D 2D
α α= ;

 
0 2D

α 1.04 f= − ,

 где 0 3D
α  – угол атаки нулевой подъемной силы крыла конечного размаха, 0 2D

α  – 

угол атаки нулевой подъемной силы в плоской задаче обтекания профиля крыла 

при характерных для крыла БПЛА числах Рейнольдса ( 5 6Re 10 2 10=   ), f  – 

относительная кривизна профиля в процентах. 

В выражении (13) cхр – коэффициент профильного сопротивления планера 

БПЛА, λ – удлинение крыла, e – коэффициент Освальда, отражающий интерфе-

ренцию крыла с фюзеляжем, мотогондолами и другими элементами на крыле. 

Коэффициент профильного сопротивления в первом приближении можно пред-

ставить в виде суммы сопротивлений отдельных элементов планера: 

 .элемxp xpс с= . (12)

 Коэффициент профильного сопротивления для крыла cхр.крыло и оперения 

cхр.опер берется из поляр аэродинамических профилей. Для фюзеляжа, мотогондол 

и других выступающих элементов коэффициент профильного сопротивления 

берется из табличных данных. В общем случае коэффициент состоит из сопро-

тивления давления и сопротивления трения: 

а п
.фюз. .фюз.π .фюз.τ

0 0

xp xp xp

S S
с с с

S S
= + . 

Коэффициент сопротивления давления .фюз.πxpc  зависит от формы атакующих 

поверхностей с относительной площадью Sa, коэффициент сопротивления трения 

.фюз.τxpс  более консервативен и зависит от степени шероховатости контактируе-

мой (омываемой) поверхности Sп и локальных чисел Рейнольдса Rel. Форма и 

размеры фюзеляжа и мотогондол задаются формой, расположением и габаритами 

целевой нагрузки, двигателей, бортового источника питания и другого оборудо-

вания. Тем не менее в хорошо спроектированном планере с развитым аэродина-

мически эффективным корпусом сопротивление давления невелико и в первом 

приближении может быть учтено только для выступающих элементов целевой 

нагрузки, антенн и т.д. Сопротивление трения может быть найдено на основе 

сопротивления плоской пластины с использованием номограмм (рис. 2) или из-

вестных зависимостей для гладких и шероховатых пластин [8]: 

 ( )0.2 5 70.074Re 5 10 Re 10f l lс −=    ; (13)

 

.фюз.τ

п

xp f

lb
с c

S


= ;
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Re
ν

l

Vb
= ,

 
где характерная ширина фюзеляжа l  и его длина b, ν  – вязкость воздуха. Для 

корпусов БПЛА, изготовленных из композиционных материалов методом фор-

мования в матрицах, относительная шероховатость равна 4 610 10sb k  . 

 

 

Рис. 2. Закон сопротивления плоской пластины с песочной шероховатостью; полный ко-

эффициент трения ( l b , U V  , для поверхностей БПЛА 4 610 10sl k  ) [8. С. 587] 

Fig. 2. Resistance law for a sand-roughened plate; a coefficient of total skin friction 

( l b , U V  , for UAVs’ surfaces 4 610 10sl k  ) [8. P. 653] 

 

Интерференция крыла с элементами, расположенными или занимающими 

часть площади крыла, приводит к неравномерности скоса потока за крылом, сле-

довательно, к увеличению индуктивного сопротивления. Данный эффект учиты-

вается в коэффициенте Освальда, который определяется следующим образом: 

 0

0
0

λ
bi i

S
e

S
S k l

=

+ 

, (14)

 

где дополнительные слагаемые рядом с базовой площадью крыла 0S  отражают 

площадь частей крыла, занятых выступающими на поверхности крыла элемента-

ми, и площадь поверхности крыла ниже по потоку от этих элементов. Коэффици-
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ент расположения элементов относительно длины местной хорды kbi и участок 

размаха крыла il  в первом приближении считаются консервативными по отно-

шению к площади и удлинению крыла. 

Тогда аэродинамическое качество планера с учетом (11) будет иметь вид: 

 
2

π λ

y

y

xp

c
K

c
c

e

=

+ . (15) 

Фиксируя величину подъемной силы Y и дифференцируя выражение (15) по 

воздушной скорости V, получим, что при некотором значении коэффициента 

подъемной силы 
*

yc  достигается максимум *

maxK K= , которому соответствует 

воздушная скорость *V : 

 * π λy xpc c e= ; (16) 

 * 1 π λ

2 xp

e
K

c
= ; (17)

 

 ( ) ( )
* 3

2
1

π λ
2

y xpK c c e= ; (18)

 

 *

*

0

2

ρy

Y
V

c S
= . (19)

 
Выражения (16)–(19) соответствуют режиму полета с наибольшим аэродина-

мическим качеством maxK K= . Аналогичным образом, выполняя оценку крите-

рия эффективности yK c , получим: 

 ** 3 π λy xpc c e= ; (20) 

 ** 3 π λ

4 xp

e
K

c
= ; 

(21) 

 ( ) ( )
** 3

2
3 3

π λ
4

y xpK c c e= ; 

(22) 

 ** * *

** 4
0

2 1
0.76

ρ 3y

Y
V V V

c S
= =  . (23)

 
Выражения (20)–(23) соответствуют режиму полета с наибольшим значением 

критерия ( )
max

y yK с K с= . 

 

Верификация метода и результаты расчетов 

 

С использованием приведенной методики спроектированы модели БПЛА Прото-

тип-2Э и Прототип-2Т. Обе модели БПЛА выполнены в виде аэродинамической 

компоновки «летающее крыло» и должны выполнять полет в течение  

120 мин и нести полезную нагрузку массой 2 кг с потребляемой мощностью 60 Вт. 
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Геометрические характеристики БПЛА определены в соответствии с [9] и приве-

дены в табл. 1. 
Т а б л и ц а  1  

Характеристики БПЛА Прототип-2Э и Прототип-2Т 

БПЛА Пр-2Э Пр-2Т 

Масса взлетная, кг 7.3 7.2 

Площадь крыла, м2 0.663 0.693 

Размах крыла, м 2 2 

САХ, м 0.33 0.35 

Удлинение крыла 5.91 5.94 

Коэффициент Освальда 0.86 0.76 

Положение ЦТ, % САХ 15 15 

Минимальная скорость теоретическая, м/с 14 14 

Скорость наибольшего качества (оценка), м/с 22 20 

Аэродинамическое качество K (оценка) 16.7 16.0 

Критерий эффективности yK c  (оценка) 12.6 13.6 

 

Результаты эскизного проектирования БПЛА Прототип-2Э представлены в ра-
боте [10]. Крыло летательного аппарата обладало неустойчивостью в срыве и тре-
бовало пересмотра конструкции. При дальнейшей работе над эскизной моделью 
БПЛА Прототип-2Э из соображений безопасности полетов были внесены изме-
нения в конструкцию крыла: сменились контур крыла, расположение оперения. По 
результатам работы была спроектирована рабочая модель БПЛА Прототип-2Т. 

Для проверки спроектированных моделей БПЛА проводилось трехмерное  
исследование аэродинамики. Скорости полета БПЛА соответствуют числам Рей-

нольдса 5 52 10 9 10   . Рассматриваемое течение описывается уравнениями Рей-

нольдса [11], для замыкания которых использовалась модель турбулентности 
SST k–ω [12]. Для получения единственного решения на границах расчетной об-
ласти ставились граничные условия в соответствии с рекомендациями [12]. Ре-
шение задачи проводилось на вычислительных узлах суперкомпьютера СКИФ 
Cyberia в программных пакетах ANSYS Fluent и OpenFOAM [13]. Для уравнений 
переноса субстанции в обоих решателях использовались алгоритм SIMPLE, опи-
санный в работе [14], и численные схемы второго порядка аппроксимации для 
производных. В решателе ANSYS Fluent использовалась тетраэдральная расчет-
ная сетка, полученная с помощью модуля ANSYS Meshing, в OpenFOAM – гекса-
эдральная расчетная сетка, полученная с помощью утилиты SnappyHexMesh.  
На рис. 3, 4 приведены зависимости коэффициентов подъемной силы и силы со-

противления, аэродинамического качества и критерия yK c . 

В рабочем диапазоне углов атаки планера БПЛА наблюдается хорошее совпа-
дение результатов расчетов. С ростом углов атаки наблюдается отклонение рас-
чета коэффициента сопротивления от результатов моделирования. Вероятно, это 
связано с тем, что распределение подъемной силы на больших углах атаки отли-
чается от эллиптического закона, и индуктивное сопротивление крыльев БПЛА 
возрастает быстрее, чем у крыла с эллиптическим распределением. Также наблю-
дается ошибка определения положения угла атаки наибольшего аэродинамиче-

ского качества K в 1–2° и максимума критерия yK c  – в 3–4°. Ошибки результа-

тов расчетов приведены табл. 2, 3. 



Исмаилов К.К. Определение аэродинамических характеристик  

121 

 

Рис. 3. Поляра и точки максимальных значений целевых функций для БПЛА Прототип-2Э 

+ + + – данная методика, ▲▲▲ – Fluent, ○ ○ ○ – OpenFOAM 

Fig. 3. Polar and maximum of efficiency criteria for UAV Prototype-2E  

+ + + – the proposed approach, ▲▲▲ – Fluent, and ○ ○ ○ – OpenFOAM 
 

 

Рис. 4. Поляра и точки максимальных значений целевых функций для БПЛА Прототип-2Т 

+ + + – данная методика, ▲▲▲ – Fluent, ○ ○ ○ – OpenFOAM 

Fig. 4. Polar and maximum of efficiency criteria for UAV Prototype-2T  

+ + + – the proposed approach, ▲▲▲ – Fluent, and ○ ○ ○ – OpenFOAM 
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Т а б л и ц а  2  

Характеристики БПЛА Прототип-2Э 

Параметр cx cy K yK c  

Среднеквадратичное отклонение 0.001 0.003 0.369 0.242 

Ошибка при Vmin, % 5.0 0.3 5.2 5.4 

Ошибка при V*, % 1.9 1.6 0.3 0.5 

Ошибка при V**, % 1.5 1.1 0.2 0.3 

 
Т а б л и ц а  3  

Характеристики БПЛА Прототип-2Т 

Параметр cx cy K yK c  

Среднеквадратичное отклонение 0.002 0.009 0.526 0.588 

Ошибка при Vmin, % 8.9 3.9 14.1 16.3 

Ошибка при V*, % 0.2 2.1 2.2 3.3 

Ошибка при V**, % 4.9 2.8 8.1 9.6 

 
Заключение 

 
Приведено теоретическое исследование метода расчета аэродинамических ха-

рактеристик беспилотного летательного аппарата. Методика позволяет устано-

вить основные аэродинамические характеристики БПЛА и при решении уравнения 

существования самолета определить геометрические параметры крыла, взлетную 

массу, массу конструкции, потребные характеристики силовой и энергоустановки. 

С помощью данной методики спроектирована эскизная модель БПЛА Прото-

тип-2Э, спроектирована рабочая модель и изготовлен БПЛА Прототип-2Т. Про-

ведено сравнение результатов расчетов аэродинамических характеристик БПЛА  

с результатами расчетов в пакетах OpenFOAM и ANSYS Fluent. Наблюдается 

хорошее соответствие результатов расчетов. Расчеты проводились на ресурсах 

суперкомпьютера Томского государственного университета СКИФ Cyberia 

Приведенная методика расчета первого приближения БПЛА может быть ис-

пользована для расчета и экстраполяции кривых аэродинамических характери-

стик, летно-технических характеристик на область рабочего диапазона углов атаки 

и скоростей с поправками по результатам численного моделирования одной, двух 

или более точек. Также метод может быть использован для расчета начального при-

ближения в задачах оптимального поиска с целью сокращения времени расчета. 
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