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The paper discusses the numerical simulation of the aerodynamics of an airfoil at different 

angles of attack. Two approaches to determining the angle of attack are considered: by changing the 

position of the velocity vector of the oncoming flow and by changing the relative position of the flat 

airfoil. The value of the angle of attack varies in the range from −5 to +10°. Numerical simulation is 

performed with the openFoam package for solving continuum mechanics problems in the stationary 

setting based on finite volumes using the rhoSimpleFoam solver. The study results in the values  

of flow velocity and pressure, partially determined by the method of setting the angle of attack.  

A significant influence of the method of setting the angle of attack on the calculated aerodynamic 

coefficients is demonstrated. The mathematical correctness and numerical ambiguity of the considered 

approaches are assessed. A comparison among the drag coefficients, together with a qualitative 

analysis of the fields of physical quantities, shows incorrectness in determining the angle of attack 

by changing the position of the incoming flow velocity vector. 
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Работа посвящена вопросам численного моделирования аэродинамики профиля 

NACA 0012 при различных углах атаки. Рассмотрено два подхода к определению угла атаки: 

за счет изменения положения вектора скорости набегающего потока и за счет изменения от-

носительного положения плоского аэродинамического профиля. Величина угла атаки варьи-

руется в диапазоне от −5 до +10°. Численное моделирование проводилось с помощью пакета 

openFoam для решения задач механики сплошной среды в стационарной постановке на осно-

ве конечных объемов с использованием решателя rhoSimpleFoam. В результате исследования 

были получены значения скорости потока и давления, частично определяемые методом зада-

ния угла атаки. Показано существенное влияние метода задания угла атаки на расчетные 

аэродинамические коэффициенты. Дана оценка математической корректности и численной 

неоднозначности рассмотренных подходов. Сравнение коэффициентов сопротивления друг  

с другом в сочетании с качественным анализом полей физических величин показывает не-

корректность определения угла атаки путем изменения положения вектора скорости набега-

ющего потока. 

Ключевые слова: численное моделирование, аэродинамический профиль NACA 0012, аэро-

динамика, угол атаки 

1. Введение 

Задачи об обтекании различных профилей NACA [1–9] наиболее широко применяют-

ся в качестве тестовых для валидации и верификации различных подходов, численных схем 

и алгоритмов. Однако, несмотря на значительное количество работ по обдувке (численной и 

экспериментальной) плоских профилей NACA [1–3], существуют некоторые расхождения 

как в выборе методов численного моделирования, так и в интерпретации его результатов  

[4–7, 9]. При этом значительное число работ направлено на валидацию конкретных числен-

ных схем и алгоритмов на известном экспериментальном материале [1, 3]. Вопросы исследо-

вания отдельных явлений, фиксируемых при численных и экспериментальных обдувках, 

рассмотрены недостаточно подробно [5]. В литературе встречается применение двух прин-

ципиально разных подходов к изменению аэродинамических углов при численных обдувках 

профилей:  

1. Изменение угла атаки за счет корректировки направления вектора скорости набе-

гающего потока. Данный подход широко применяется, среди прочего, для валидационных  

и тестовых расчетов [4, 6–8]. 
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2. Изменение угла атаки за счет изменения положения обтекаемого тела [1, 5]. Этот 

подход характеризуется большей трудоемкостью. 

Несмотря на значительное число работ, посвященных вопросам численного исследо-

вания особенностей аэродинамики различных тел для разных значений аэродинамических 

углов, обоснование корректности применения конкретного подхода к изменению аэродина-

мических углов (как и уточнение области применения подходов) в литературе отсутствует. 

Поэтому вопросы применимости каждого из вышеуказанных подходов требуют проведения 

новых исследований. 

Таким образом, целью данной работы является исследование влияния метода задания 

угла атаки на аэродинамику плоского профиля. На основании проведенных исследований 

будут сформированы рекомендации и ограничения по применению рассматриваемых подхо-

дов к моделированию аэродинамики плоских профилей при изменении угла атаки в широком 

диапазоне. 

2. Постановка задачи 

Объектом исследования данной работы является плоский аэродинамический профиль 

NACA 0012, представленный на рис. 1 а. Профиль расположен в набегающем невозмущен-

ном потоке вязкого газа. Рассматриваемая двумерная расчетная область представлена на рис. 

1 б.  

Геометрические характеристики рассматриваемого плоского аэродинамического про-

филя NACA 0012 представлены в табл. 1. Они полностью согласуются с характеристиками 

профилей, представленных в работах [1–3, 6–8]. 

Рабочей средой является воздух со следующими параметрами: динамическая вязкость 

μ = 1,85 ∙ 10
−5

 Па∙с; плотность ρ = 1 кг/м
3
; удельная теплоемкость cp = 1005 Дж/(кг∙К); моляр-

ная масса M = 28,9 кг/кмоль; число Прандтля Pr = 0,7. Скорость свободного потока газа при 

нормальных условиях соответствует числу Маха 0,15 и составляет 52,08 м/с.  

При математическом описании задачи сделаны следующие допущения: не учитыва-

ются процессы теплопереноса, рабочая среда считается изотропной, шероховатость поверх-

ностей профиля не учитывается. 

Таблица 1  

Геометрические характеристики профиля NACA 0012 

 

Таким образом, задача об аэродинамике профиля NACA 0012 может быть описана  

системой уравнений 

x, мм z, мм
 

x, мм z, мм x, мм z, мм x, мм z, мм x, мм z, мм x, мм z, мм 

0 0 69,02 40,63 257,01 59,58 512,08 52,16 763,82 30,15 942,73 9,02 

0,58 4,26 81,77 43,44 278,4 59,91 536,22 50,52 784,03 27,98 953,44 7,61 

2,33 8,43 95,49 46,05 300,32 60,02 560,27 48,76 803,58 25,83 963,09 6,32 

5,25 12,5 110,16 48,46 322,7 59,9 584,18 46,91 822,42 23,71 971,66 5,17 

9,32 16,47 125,75 50,65 345,49 59,58 607,89 44,98 840,51 21,63 979,12 4,15 

14,53 20,33 142,2 52,63 368,65 59,04 631,35 42,98 857,80 19,61 985,47 3,28 

20,88 24,07 159,49 54,37 39,21 58,32 654,51 40,92 874,26 17,64 990,69 2,56 

28,34 27,68 177,58 55,89 415,82 57,4 677,30 38,81 889,84 15,74 994,75 1,99 

36,91 31,16 196,42 57,16 439,73 56,32 699,68 36,67 904,51 13,91 997,67 1,59 

46,56 34,48 215,97 58,21 463,78 55,08 721,60 34,51 918,24 12,18 999,42 1,34 

57,27 37,64 236,18 59,01 487,92 53,69 742,99 32,33 930,98 10,55 1000,00 1,26 
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∂ρ

∂𝑡
+ ∇ ∙  ρ 𝐔 =  0

ρ
𝑑 𝐔

𝑑𝑡
= ρ 𝐅 − ∇𝑝 + ∇ ∙ 𝐏

ρ
𝑑 

𝑑𝑡
(𝑐𝑣𝑇 +

𝐔2

2
) = ρ 𝐅 𝐔 + ∇ ∙ (𝐏𝐔) + ∇ ∙ 𝐪

𝑝 = ρ𝑅𝑇

, (1) 

где ρ – плотность газа; p – давление; U – вектор скорости; P – тензор напряжений; F – объ-

емная сила; T – температура; R – удельная газовая постоянная; cv – удельная теплоемкость 

при постоянном объеме; q – вектор теплового потока.  

 

 

Рис. 1. Аэродинамический профиль в потоке: профиль NACA 0012 (а); расчетная область (б) 

Характеристики профиля NACA 0012 подобраны таким образом, чтобы его длина, 

принятая за характерный размер, составляла 1 м. Таким образом, число Рейнольдса, соответ-

ствующее рассматриваемому числу Маха, при вышеуказанных параметрах среды достигает 

Re = 6000000 [1, 3, 6, 8], что соответствует турбулентному режиму течения. Поэтому система 

уравнения (1) в дивергентном виде осреднялась по Фавру и Рейнольдсу [3, 10]:  
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{
  
 

  
 

𝜕ρ̅

𝜕𝑡
+
𝜕ρ̅𝑢𝑖̃

𝜕𝑥𝑖
= 0

𝜕ρ̅𝑢𝑖̃

𝜕𝑡
+
𝜕ρ̅𝑢𝑖̃𝑢𝑗̃

𝜕𝑥𝑗
= −

𝜕𝑝̅

𝜕𝑥𝑖
+

∂

𝜕𝑥𝑗
(τ̃𝑖𝑗 + τ̃𝑡𝑖𝑗) + 𝐹̅𝑖

𝜕ρ̅𝐸̃

𝜕𝑡
+
𝜕ρ̅𝐸̃𝑢𝑗̃

𝜕𝑥𝑗
= −

𝜕p̅𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
+

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝑢̃𝑖(τ̃𝑖𝑗 + τ̃𝑡𝑖𝑗)] +

𝜕

𝜕𝑥𝑗
(𝑞̅𝑗 + 𝑞̅𝑡𝑖) + 𝐹̅𝑖𝑢̃𝑗

𝑝̅ = ρ̅𝑅𝑇̃

. (2) 

В уравнении (2) τ̃𝑖𝑗 = μ (
𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗
+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
) −

2

3
μ
𝜕𝑢𝑘

𝜕𝑥𝑘
δ𝑖𝑗  – осредненный по Фавру вязкий тензор 

напряжений; τ̃𝑡𝑖𝑗 = −ρ𝑢𝑖"𝑢𝑗"
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = μ𝑡 (

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗
+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
−
2

3
μ
𝜕𝑢𝑘

𝜕𝑥𝑘
δ𝑖𝑗) −

2

3
𝑘ρ̅δ𝑖𝑗 – осредненный по Фавру 

турбулентный тензор напряжений; μ𝑡 – динамический коэффициент турбулентной вязкости; 

𝑘 =
ρ𝑢𝑖

"𝑢𝑗
"̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅

2ρ̅
 – удельная кинетическая энергия турбулентного движения; ω – удельная турбу-

лентная диссипация; ε = Cμkω – турбулентная диссипация; 𝑞̅𝑡𝑗 = −ρ𝑢𝑖"ℎ"
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ – турбулентный 

тепловой поток. 

Турбулентная вязкость определяется по модели турбулентности Ментера (SST k-ω)  

[7, 11] следующим образом: 

{
 
 
 
 

 
 
 
 

𝜕ρ̅𝑘

𝜕𝑡
+
𝜕ρ̅𝑘𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗
= 𝑃̃𝑘 − βρ̅𝑘ω +

𝜕
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𝜕𝑘
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]

𝜕ρ̅ω
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1
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𝜕𝑥𝑗
(
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𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
) → 𝑃̃𝑘 = min(𝑃𝑘, 10βρ̅kω )

𝐹1 = 𝑡𝑎𝑛ℎ 〈{min [max (
√𝑘

βω𝑦
,
500υ

𝑦2ω
) ,

4ρ̅σ
ω2
𝑘

𝐶𝐷𝑘ω𝑦
2]}

4

〉

𝐶𝐷𝑘ω = max (2ρ̅σω2
1

ω

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗

𝜕ω

𝜕𝑥𝑗
, 10−10)

 , (3) 

где F1 – первая функция сопряжения; y – расстояние до ближайшей стенки, μ𝑡 =

ρ̅α1𝑘

𝑚𝑎𝑥(α1ω,√2𝑆𝑖𝑗𝑆𝑖𝑗𝐹2)
 –  коэффициент турбулентной вязкости; 𝐹2 = 𝑡𝑎𝑛ℎ {[𝑚𝑎𝑥 (

√𝑘

βωy
,
500υ

𝑦2ω
)]
2

} – 

вторая функция сопряжения. Все константы модели в уравнениях (2), (3) определены соглас-

но работе [9].  

Граничные условия определены следующим образом: на непроницаемых стенках ис-

пользовали условие прилипания и непротекания, на входной границе определяли скорость 

набегающего потока (табл. 2), задавали температуру и давление газа (T = 300 К,  

P = 183133 Па), на выходной границе применяли мягкие граничные условия. 

Построенная таким образом на основе уравнений сохранения система уравнений ре-

шается приближенно на основе метода конечных объемов в рамках стационарной постанов-

ки. Численное моделирование проводится в пакете для решения задач механики сплошных 

сред openFOAM с применением решателя rhoSimpleFoam.  

Расчет проводили методом установления с использованием итерационной процедуры 

сходимости по невязке скорости и давления 10
−6

. Для разрешения невязких потоков приме-

няли противопоточную схему Гаусса 2-го порядка с ограничителем, а для вязких потоков – 

схема Гаусса 2-го порядка точности. 
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Таблица 2  

Определение скорости набегающего потока газа на входной границе 

Угол атаки u, м/с v, м/с w, м/с 

определение угла атаки путем изменения положения аэродинамического профиля 

α = (−5 ÷ 10)° 52,08 0 0 

определение угла атаки путем изменения положения вектора скорости набегающего потока 

α = −5° 51,88181988 0 −4,539071082 

α = −4° 51,95313574 0 −3,632917153 

α = −3° 52,00862617 0 −2,725656601 

α = −2° 52.04827427 0 −1,817565788 

α = −1° 52,07206796 0 −0,908921327 

α = −0° 52,08 0 0 

α = 1° 52,07206796 0 0,908921327 

α = 2° 52,04827427 0 1,817565788 

α = 3° 52,00862617 0 2,725656601 

α = 4° 51,95313574 0 3,632917153 

α = 5° 51,88181988 0 4,539071082 

α = 6° 51,79470031 0 5,443842367 

α = 7° 51,69180358 0 6,346955405 

α = 8° 51,57316102 0 7,248135098 

α = 9° 51,43880878 0 8,147106939 

α = 10° 51,28878778 0 9,043597093 

 

Дискретизацию расчетной области по пространству (рис. 2) производили с помощью 

шестигранных элементов.  

 

 

Рис. 2. Дискретизация расчетной области по пространству 
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Общее количество элементов, выбранное по результатам исследований на сеточную схо-

димость (влияние точности разрешения профиля на величину аэродинамических коэффициентов), 

составляет 90 000 шестигранников для псевдоплоской расчетной области (рис. 1), максимальная 

скошенность ячеек составляет 0,785 при средней неортогональности сетки 5,7, y + = 0,4. 

3. Результаты численного моделирования 

В результате расчетов были получены распределения полей давлений, скоростей, 

температур, а также оценены интегральные характеристики потока, силы аэродинамического 

сопротивления, и построены аэродинамические коэффициенты для всех рассмотренных зна-

чений угла атаки, определенных как за счет изменения угла наклона профиля, так и ориента-

цией вектора скорости набегающего потока. 

На рис. 3 приведено сопоставление полей статических давлений в расчетной области 

для углов атаки −5°, −1°, 5° и 10°, заданных двумя рассматриваемыми подходами. Анализ по-

лей давлений позволяет сделать вывод о согласованности геометрического положения обла-

стей локальных экстремумов давлений относительно положения профиля, рассчитанных  

в рамках разных подходов определения угла атаки. Необходимо отметить, что области локали-

зации экстремумов давлений согласуются с физическими особенностями дозвукового обтека-

ния аэродинамического профиля и не противоречат данным, представленным в работе [12].  

Однако, поскольку положение точек торможения, как и линий уровня давлений, опре-

деляется в том числе и геометрией профиля (включая и его расположение относительно 

набегающего потока), пространственное положение областей торможения и отрыва потока, 

как и их геометрические характеристики, при углах атаки более 1° имеют ряд характерных 

отличий. Так, на рис. 3 (α = −5°) видно, что расположение профиля под углом к набегающе-

му потоку, в отличие от изменения угла вектора набегающего потока, приводит к ориента-

ции области сжатия газа вблизи тупого носика профиля по нормали к S-образной средней 

линии профиля, то есть к развороту области сжатия на угол, равный углу атаки. Кроме того, 

необходимо отметить изменение топологии линий уровня: при стандартном расположении 

аэродинамического профиля (с сохранением параллельности его хорды условному горизонту) 

область сжатия ограничивается окружными линиями уровня со значениями давления 

183000 Па, форма ограничивающих область сжатия линий уровня при повороте профиля из-

меняется на секторальную (рис. 3 а при α = −5°) скачкообразного вида. Также необходимо 

отметить изменение ориентации аэродинамического следа в спутном потоке газа за профи-

лем. Поскольку наблюдается ориентация следа по хорде профиля, при изменении угла атаки 

путем отклонения профиля аэродинамический след формируется под углом к горизонту,  

а при задании угла атаки за счет изменения вектора скорости набегающего потока след оста-

ется параллельным горизонту. 

Аналогичные изменения, дополнительно сопряженные с уменьшением линейных раз-

меров, можно выделить для хвостовой части и нижней поверхности профиля (рис. 3). Сово-

купность обозначенных выше отличий связана с изменением распределения давлений по по-

верхности профиля и, как следствие, приводит к рассогласованию расчетных значений аэро-

динамических коэффициентов.  

График изменения коэффициента момента тангажа в зависимости от величины угла 

атаки для двух рассмотренных подходов представлен на рис. 4 а. Зависимость аэродинами-

ческого сопротивления от величины угла атаки для двух рассмотренных подходов приведена 

на рис. 4 б. А сопоставление влияния угла атаки на значения коэффициента подъемной силы, 

полученные в рамках двух рассматриваемых подходов, показано на рисунке 4 в. 

Сопоставление значений коэффициента подъемной силы (рис. 4 в), полученных  

в рамках двух рассмотренных подходов, показывает хорошее согласование данных, с одной 

стороны, и отсутствие влияния метода задания угла атаки на коэффициент подъемной силы – 

с другой. 
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Из рис. 4 а, б видно, что коэффициент момента тангажа и коэффициент сопротивле-

ния существенным образом зависят от метода начального определения (задания) угла атаки.  

 

 

Рис. 3. Поле давления для различных углов атаки аэродинамического профиля при его  

повороте на заданный угол (а) и изменении направления вектора набегающего потока (б) 
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Рис. 4. Зависимость коэффициента момента тангажа (а), аэродинамического сопротивления (б)  

и коэффициента подъемной силы (в) от угла атаки за счет ориентации: 1 – вектора скорости 

набегающего потока; 2 – плоского профиля в пространстве 

Отметим, что выявленные расхождения коэффициентов момента тангажа и сопротив-

ления обусловлены как перестройкой эпюр давления, трансформацией линий уровня давле-

ния, так и изменением площади поверхности интегрирования при построении коэффициен-

тов. Оценка диапазона рассогласования расчетных данных, полученных в рамках рассмот-

ренных подходов, приведена в табл. 3.  
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Таблица 3  

Диапазон отклонения аэродинамических коэффициентов профиля при разных методах  

задания угла атаки 

Параметр Cm Cd Cl 

Минимальные расхождения коэффициентов 0,003279 0,001602 0,000724 

α, ° 1 1 2 

Максимальные расхождения коэффициентов 0,038284 0,204238 0,191147 

α, ° −5 10 10 

Минимальные расхождения всех рассматриваемых аэродинамических коэффициентов 

зафиксированы при малых углах атаки α = (0 ÷ 2)°. При этом максимальные отклонения для 

коэффициентов сопротивления и подъемной силы достигаются при максимальных положи-

тельных значениях углов атаки. 

4. Заключение 

В работе рассмотрены вопросы численного моделирования аэродинамики плоского 

профиля NACA 0012 с использованием инструментов пакета с открытым исходным кодом 

OpenFOAM. Исследовано влияние метода задания угла атаки на аэродинамику плоского 

профиля. Показано согласование геометрического положения областей локальных экстре-

мумов давлений относительно положения профиля, рассчитанных в рамках разных подходов 

определения угла атаки с физическими особенностями дозвукового обтекания, а также изме-

нение ориентации области сжатия газа вблизи тупого носика профиля, изменение топологии 

линий уровня давлений и переориентация аэродинамического следа в спутном потоке газа за 

профилем. Выявлено рассогласование расчетных значений аэродинамических коэффициен-

тов. Показано, что обтекание плоского профиля при малых величинах угла атаки (±2°) прак-

тически не зависит от метода задания угла атаки. Для значений углов атаки более ±2°, с уче-

том описанных особенностей формирования аэродинамического следа, корректней примене-

ние подхода, предполагающего геометрическое ориентирование профиля на заданный угол 

относительно набегающего потока воздуха.  
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