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Аннотация. В работе представлено исследование влияния параметров адаптивной 

механизации на её аэродинамические характеристики. Проведено сопоставление 

традиционных простых закрылков и предкрылков (отклоняемых носков) с адаптивными 

элементами механизации крыла. Численное моделирование проводилось на базе 

программного комплекса XFLR5, реализующего алгоритмы XFOIL. Анализ выполнен для 

широкого спектра конфигураций и условий, включая изменение положения оси вращения 

механизации вдоль хорды крыла, широкий диапазон углов выпуска и углов атаки. Выявлены 

ключевые факторы, влияющие на эффективность адаптивной механизации. 

Ключевые слова: аэродинамика, адаптивное крыло, простой закрылок, отклоняемый 

носок, механизация крыла. 
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Abstract. This paper presents a study of the variable camber morphing wing parameters 

influence on aerodynamic performance. A comparison of traditional plain flaps and slats (nose flaps) 

with variable camber morphing wing elements was performed. Numerical simulations were 

conducted using the XFLR5 software suite implementing XFOIL algorithms. The analysis was 

performed for a wide range of configurations and conditions, including variations in the rotation axis 

(hinge) position of the high-lift devices along the wing chord, and a broad range of deployment and 

angle-of-attack values. The key factors influencing the effectiveness of morphing high-lift devices 

have been identified. 

Keywords: aerodynamics, morphing wing, plain flap, nose flap, high-lift devices. 

 

Введение  

Механизация крыла играет ключевую роль в улучшении взлетно-

посадочных характеристик летательных аппаратов. Простые закрылки, несмотря 

на относительно низкую эффективность в сравнении с другими типами 

механизации, остаются распространенным решением благодаря своей 

конструктивной простоте и возможности интегрирования в систему флаперонов 

(зависающих элеронов). Использование простых закрылков позволяет увеличить 

коэффициент подъемной силы 
yC   за счет резкого изменения кривизны профиля 

крыла, что, однако, сопровождается значительным увеличением коэффициента 

лобового сопротивления xC  .  

Известно, что плавное изменение кривизны профиля вдоль хорды 

(рис. 1, б) способно повысить эффективность простых закрылков, задерживая 

отрыв потока и обеспечивая более равномерное распределение поля скоростей 

[Development…, 2015]. Этот подход рассматривается как частный случай 

адаптивного крыла изменяемой кривизны [Design…, 2017; Zaini et al., 2016]. 

Аналогичные соображения применимы и к простым предкрылкам (отклоняемым 

носкам).  

 

 
Рисунок 1 – Сопоставление механизации: а – простая, б – адаптивная 

 



Целью настоящего исследования является предварительное определение 

оптимальной геометрии и эксплуатационных ограничений адаптивного крыла 

изменяемой кривизны для достижения максимальной аэродинамической 

эффективности в различных режимах полета. Описанная цель может быть 

достигнута посредством рассмотрения влияния на характер обтекания 

различных конфигураций механизации и режимов работы, таких как вариации 

положения оси вращения вдоль хорды крыла, широкие диапазоны углов выпуска 

механизации и углов атаки.  

 

Материалы и методы 

В работе применены численные методы на основе программного 

обеспечения XFLR5. Для оценки точности расчётов выполнялась процедура 

валидации результатов численного моделирования по результатам 

аэродинамического эксперимента.  

 

Дискуссия 

Разработка адаптивного крыла изменяемой кривизны сопряжена с рядом 

конструктивных сложностей, среди которых можно выделить: гибкую обшивку, 

панели которой должны позволять изменять кривизну без изменения длины 

контура поверхности; размещение рычажных (и других) механизмов в тонком 

носке и хвостовой части крыла; обеспечение плавности изменения кривизны 

профиля крыла вдоль по размаху; обеспечение высокого быстродействия; 

сопряжения системы управления кривизной с режимами полёта1. Несмотря на 

это, перспективность дальнейших исследований обусловлена доступностью 

современных материалов и технологий, потенциально достаточных для создания 

первых прототипов адаптивной механизации [Choi et al., 2022]. Это косвенно 

подтверждается большим количеством патентов, так или иначе связанных с 

адаптивной механизацией [Патент № 2668288…, 2018; Патент № 2749679…, 

2021; Патент № 2777139…, 2022].  

Отдельные аспекты адаптивного крыла рассматриваются в 

многочисленных исследованиях. В работе [Majid et al., 2021] представлены 

результаты исследования аэродинамических характеристик адаптивного крыла, 

поверхности которого задавались координатами четырёхзначных 

несимметричных профилей NACA типа x412, где x = 1…9 – относительная 

кривизна, %. В аналогичной работе [Woods et al., 2014] часть средней линии 

крыла изменяемой кривизны определялась в виде кривой третьего порядка, а 

исследование аэродинамических характеристик проводилось при вариации 

положения шарнира адаптивной механизации (25, 50 и 75% хорды). В работе 

[Fincham et al., 2015] для определения формы поверхностей адаптивного крыла 

использовались два набора узловых точек. Подобные методы задания элементов 

адаптивной механизации удобны с математической точки зрения, но, впрочем, 

не учитывают изменение проекции хорды профиля на горизонтальную ось, что 

 
1 Конструкция самолётов: учебник / Г. И. Житомирский. 3-е изд., перераб. и доп. М. : Машиностроение, 2005. 

406 с. 



особенно критично при значительных относительных размерах адаптивной 

механизации и больших углах её отклонения, или трудно реализуемы при 

создании реальной конструкции.  

Настоящее исследование предполагает использование такого способа 

задания геометрии адаптивной механизации, который бы с достаточной для 

первого приближения точностью описывал поведение существующих сегодня 

конструкционных материалов. Варьирование основного параметра элементов 

адаптивной механизации – положения оси вращения – способствует 

определению оптимальной конфигурации адаптивной механизации в первом 

приближении, которая может быть использована в будущем для создания новых 

прототипов подобных устройств. 

Следует учитывать, что традиционная механизация не ограничивается 

простыми закрылками. К ней также можно отнести отклоняемые щитки, 

выдвижные, одно- и многощелевые и др. закрылки, щелевые предкрылки, 

предкрылки Крюгера и др., а также устройства управления отрывом 

пограничного слоя [Dal Monte et al., 2012]. Подобные виды механизации не могут 

быть сопоставлены с адаптивным крылом посредством применяемых при 

текущем исследовании панельных методов [Deperrois, 2019] и требуют 

использования в дальнейшем современных инструментов вычислительной 

аэродинамики. 

 

Результаты 

В качестве базового профиля был выбран аэродинамический профиль 

NACA 4415, обладающий относительной кривизной 4%f = , положением 

максимальной кривизны 40%fx =  и относительной толщиной 15%c = . Выбор 

данного профиля обусловлен его широкой распространенностью, известными 

математическими зависимостями для определения координат поверхностей и 

хорошо изученными аэродинамическими характеристиками, что обеспечивает 

возможность сопоставления полученных результатов с экспериментальными 

данными.  

Для серии четырёхзначных симметричных профилей NACA характерно 

следующее распределение толщины по хорде [Moran, 1984]: 
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где y, x – координаты поверхностей профиля; 

c  – относительная толщина профиля; 

b – величина хорды профиля. 

Средняя линия несимметричного профиля задаётся двумя параболами, 

соединенными в точке максимальной кривизны профиля. Ордината парабол cy  

определяется следующими зависимостями:  
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где f  – относительная кривизна профиля; 

fx  – относительная координата максимальной кривизны профиля. 

Координаты поверхностей несимметричного профиля определяются 

относительно средней линии по следующим зависимостям [Eastman et al., 1931]: 

 

cosв c тy y y = +       (4) 

sinв тx x y = −                  (5) 

cosн c тy y y = −                (6) 

sinн тx x y = +               (7) 

arctan cdy

dx
 = ,             (8) 

где ,в вx y – координаты верхней поверхности профиля; 

 ,н нx y  – координаты нижней поверхности профиля; 

   – угол между касательной к средней линии в точке x и хордой. 

Так задавались неизменяемая часть профиля (0 )з

x
x

b
   и базовое 

положение механизации.  

На языке программирования С++ был реализован алгоритм, 

определяющий геометрию профиля при отклонении адаптивного элемента с 

заданным положением оси вращения (шарнира) на заданный угол выпуска ( з  

для закрылка, 
пр  для предкрылка). Положение шарнира адаптивной части 

задаётся координатами зx  и зy  (для предкрылка – 
прx  и 

прy ). Поскольку ось 

вращения располагается на средней линии профиля, координата зy  может быть 

определена по формулам 2 или 3. 

 
а              б 

1 – ось вращения (шарнир); 2 – базовое положение хорды механизации; 3 – положение хорды 

механизации при 0з    

Рисунок 2 – К объяснению задания механизации: а – адаптивной, б – простой 



Координаты точек верхней ( ,в вx y ) и нижней ( ,н нx y ) поверхностей, 

расположенных далее от передней кромки профиля, чем точка оси вращения (то 

есть при 
зx x ), подвергались преобразованию – соответствующему «развороту» 

на локальный угол выпуска лв  по часовой стрелке. Данное преобразование 

выполнялось с использованием следующих выражений: 

 

' ( ) cos( ) ( ) )sin(лв з з в лвв в зx x x x y y = + −  − −         (9) 

' ( ) sin( ) ( ) )cos(лв з з в лвв в зy y x x y y = + −  + −       (10) 

' ( ) cos( ) ( ) )sin(лн з з в лвн н зx x x x y y = + −  − −      (11) 

' ( ) sin( ) ( ) )cos(лн з з в лвн н зy y x x y y = + −  + −  ,    (12) 

 

где ', 'в вx y  – преобразованные («развернутые») координаты верхней 

поверхности; 

', 'н нx y  – преобразованные («развернутые») координаты нижней 

поверхности. 

Локальный угол выпуска лв  определялся для каждой точки в отдельности, 

в зависимости от полного угла выпуска пв  и положения «разворачиваемой» 

точки относительно хорды адаптивной механизации ab  – прямой линий, 

соединяющей кончик профиля и точку шарнира:  
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где пв  – полный угол выпуска.  

Таким образом, каждая последующая точка профиля с координатой зx x  

отклонялась на определенный угол относительно предыдущей. Угол отклонения 

как простого, так и адаптивного закрылков отсчитывается от базового 

положения их хорд. Как следствие, при расчёте полного угла выпуска пв  

необходимо учесть угол касательной к средней линии профиля в точке оси 

вращения: 

 

пв з ш  = +  ,     (14) 

 

где ш  – угол наклона касательной к средней линии в точке шарнира, 

определяемый по формуле 8. 

Аналогичные алгоритмы использовались и для адаптивного предкрылка 

(рис. 1, б). Считается, что для первого приближения они достаточно хорошо 

описывают поведение реальной конструкции. В частности, подобный метод 

задания адаптивных элементов предусматривает уменьшение проекции профиля 

на ось абсцисс. В будущем этот алгоритм необходимо дополнить и уточнить, 



введя поправочные коэффициенты, учитывающие конструктивные особенности 

прототипов. 

При исследовании закрылков положение оси вращения 
зx  изменялось в 

диапазоне от 60% до 90% хорды исходного профиля b с шагом 10%, угол 

выпуска 
з  – от 0 до 30° с шагом в 10°. При исследовании предкрылков 

координата 
прx  принимала значения 15 и 30% от b, угол выпуска 

пр  – от 5 до 

15°. Значения вне этих диапазонов не рассматривались по конструктивным и 

эксплуатационным соображениям. Закрылки подвергались исследованию на 

углах атаки α = 0...20°, предкрылки – 0...30°.  

Координаты простых закрылка и предкрылка задавались встроенными 

инструментами расчётной программы. Как и в случае адаптивной механизации, 

их хорды определялись как прямые, соединяющие точки осей вращения и 

конечные координаты профиля, а угол выпуска отсчитывался по часовой стрелке 

от базового положения хорд. 

Аэродинамические расчеты проводились с использованием программного 

обеспечения XFLR5, реализующего алгоритмы XFOIL. Для расчета обтекания 

профиля в программе применяется метод вязко-невязкого взаимодействия, в 

рамках которого внешнее течение моделируется с помощью панельного метода 

высокого порядка, а течение в пограничном слое – путем решения интегральных 

уравнений с учетом отрыва потока и ламинарно-турбулентного перехода. 

Теоретические основы XFOIL хорошо известны [Drela, 1989], а надежность и 

практическая применимость данного инструмента подтверждены 

многочисленными разнонаправленными исследованиями на его основе 

[Estimation..., 2021; Integration..., 2010; Joseph Daniel, 2020], в том числе – 

адаптивного крыла [Körpe, 2014].  

Для оценки точности расчетов была проведена валидация – процесс 

сопоставления полученных расчётным путём данных с экспериментальными для 

профиля NACA 4415 [Hoffmann et al, 1996]. Число Рейнольдса Re здесь и далее 

принималось равным 7.5×10⁵. Количество панелей, используемое при расчёте, 

равнялось 250.  

Наиболее существенные расхождения между расчётом и экспериментом 

(6...15%) наблюдаются в области критического и закритических углов атаки. Они 

могут быть обусловлены погрешностями как расчётного метода, так и 

эксперимента, включая погрешности принятой в эксперименте методики 

введения поправок на интерференцию со стенками аэродинамической трубы и 

на загромождение потока [Методические аспекты…, 2020]. Допустимо считать 

полученное отклонение удовлетворительным для целей настоящего 

исследования. 

 



 
Рисунок 3 – Результаты валидации: а – ( )yC f = ; б – ( )xC f =  

 

Результаты сравнительного анализа простой и адаптивной механизации 

крыла, представленные на рис. 4 и 5, демонстрируют преимущества последней. 

При одинаковых геометрических параметрах ( 0.7зx b= , 20з =  ) адаптивный 

закрылок обеспечивает более высокие значения коэффициента подъёмной силы 

yC 
 во всём диапазоне углов атаки (до 26.4%) при некотором снижении 

аэродинамического качества K  (до 23.4%). Использование адаптивных 

предкрылков ( 0.15прx b= , 10пр =  ) позволило увеличить критический угол 

атаки на 6° в сравнении с отклоняемым носком. Применение полного комплекта 

адаптивной механизации (система «предкрылок + закрылок») способствовало 

объединению достоинств как закрылка, так и предкрылка.  

 

 
Рисунок 4 – Зависимость ( )yC f =  элементов простой и адаптивной 

механизаций (для закрылков – 0.7зx b= , 20з =  ;  

для предкрылков – 0.15прx b= , 10пр =  ) 

 



 
Рисунок 5 – Зависимость ( )K f =  элементов простой и адаптивной 

механизаций (для закрылков – 0.7зx b= , 20з =  ;  

для предкрылков – 0.15прx b= , 10пр =  ) 

 

Анализ распределения коэффициента давления ( ( / )pC f x b= ) вдоль 

хорды крыла (рис. 6) выявил следующее: при 0 =   адаптивный закрылок 

обеспечивает более интенсивное разрежение над верхней поверхностью 

профиля и задержку отрыва потока величиной в десятую часть хорды; также 

наблюдается участок повышенного давления («подпор») под нижней 

поверхностью адаптивной части крыла. С увеличением угла атаки разница в 

разрежении в сравнении с простым закрылком становится менее выраженной, а 

положение точки отрыва потока приближается к аналогичной точке для крыла с 

простой механизацией. В этом случае увеличение подъемной силы 

преимущественно обусловлено повышенным давлением («подпором») под 

нижней поверхностью адаптивного элемента. 

 

 
а       б 

Рисунок 6 – Картина распределения давления по поверхностям простого и 

адаптивного закрылков при 0.7зx b= , 20з =  : а – 0 =  ; б – 8 =  

 

Поскольку зависимость ( )yC f =  в лётном диапазоне углов атаки 

обладает характером, близким к линейному, при её построении возможно 



использовать лишь две ключевые точки – значение коэффициента подъёмной 

силы 
yC 

 при 0 =   и максимальное значение коэффициента подъёмной силы 

maxyC 
, т.е. 

yC 
 при 

кр . Данный принцип использовался при графическом 

отображении результатов параметрического исследования адаптивных 

закрылков. График зависимости коэффициента подъёмной силы 
yC 

 при 0 =   

и 
кр  от относительной координаты оси вращения /шx b  для простого и 

адаптивного закрылков представлен на рис. 7. Видно, что изменение координаты 

шарнира шx  существенно влияет на значение 
yC 

 при 0 =  . Так, при 10з =   

значение 
yC 

 составляет 1.03 при 0.9зx b=  и 1.42 при 0.6зx b= , т.е. 

увеличивается на 37.8% по мере перемещения координаты шарнира к передней 

кромке профиля на 0.3b. Изменение 
maxyC 

 при увеличении относительной хорды 

механизации, напротив, является незначительным. 

 

 
Рисунок 7 – Зависимость ( / )y зC f x b =  для простого и адаптивного закрылков 

при 0 =   и 
кр  при 10...30в =   

 

Вследствие менее линейного характера и меньшего количества расчётных 

случаев, зависимость ( )yC f =  для предкрылков было решено представить в 

«традиционном» виде (рис. 8). Адаптивный предкрылок, обладающий 

0.15прx b= , в сопоставлении с таковым при 0.3прx b= , преимущественно 

обеспечивал несколько меньший 
y максC   при большем (на 2...4°) критическом 

угле атаки 
кр . Примечательно, что при рассмотрении адаптивного предкрылка 

значения 
yC   в лётном диапазоне углов атаки оказались приблизительно равны 

таковым у базового профиля при всех положениях оси вращения 
прx  и углах 

выпуска 
пр . 
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Рисунок 8 – Зависимость ( )yC f =  для адаптивных предкрылков при

5...15пр =  : а – 0.15прx b= ; б – 0.3прx b=  

 

 

Выводы 

Проведено исследование адаптивной механизации крыла летательных 

аппаратов, включающее сравнительный анализ с простыми закрылками и 

предкрылками. На основе обширного массива расчетных данных, полученных с 

использованием программного обеспечения XFLR5, сформулированы 

предварительные выводы о влиянии параметров адаптивной механизации на её 

аэродинамическую эффективность. Моделирование дозвукового обтекания 

профиля NACA 4415 осуществлялось при числе Рейнольдса Re = 7.5×10⁵ для 

различных конфигураций простой и адаптивной механизации. 

Для данного профиля на рассмотренных режимах полёта адаптивные 

закрылки обладают большей эффективностью в сравнении с простыми 

закрылками в части увеличения подъёмной силы, а адаптивные предкрылки – 

большей эффективностью в сравнении с простыми предкрылками в части 

увеличения критического угла атаки. Негативным следствием применения 

адаптивных закрылков является уменьшение аэродинамического качества в 

сравнении с простыми. Система «предкрылок + закрылок» объединяет воедино 

преимущества адаптивных элементов.  

Увеличение относительной хорды адаптивного закрылка приводит к 

увеличению создаваемой подъёмной силы, однако рост замедляется по мере 

перемещения точки оси вращения к передней кромке профиля. Для 

исследуемого профиля увеличение относительной хорды предкрылка также 

повышает его эффективность в части увеличения критического угла атаки при 

больших углах отклонения. 

Дальнейшие исследования адаптивного крыла могут быть признаны 

целесообразными. В ближайшем будущем ключевые задачи для исследователей 

в данной области включают: 1) анализ перспектив применения адаптивной 

механизации для увеличения maxK ; 2) углубленное сопоставление адаптивной и 

традиционной механизации посредством современных методов вычислительной 

аэродинамики, включая другие значения чисел Рейнольдса, исследование 



влияния на момент тангажа и шарнирный момент и т.д.; 3) рассмотрение 

возможных конструктивных решений адаптивной механизации, с учетом 

аспектов внедрения, технического обслуживания, весовых характеристик и 

надежности механизмов. 
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