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Рассматривается построение алгоритма выбора рациональных геометрических параметров крыла 
нетрадиционной аэродинамической компоновки. В качестве функции цели используется величина 
взлетной массы. Алгоритм позволяет учитывать комплексно влияние геометрических параметров 
на весовую и аэродинамическую эффективность. Для вычисления аэродинамических характери-
стик используется метод дискретных вихрей. Для оценки массы конструкции предлагается ис-
пользовать метод, основанный на конечно-элементной модели тела переменной плотности и но-
вом безразмерном критерии силового совершенства конструкции. Метод верифицирован на зада-
че оптимизации параметров трапециевидного крыла. 
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Постановка задачи. В последнее время 

в связи с расширением областей применения и 
ростом требований к эффективности лета-
тельных аппаратов (ЛА) ведется интенсивный 
поиск новых форм и компоновок [1, 2]. При 
проектировании ЛА нетрадиционной схемы 
использование накопленного опыта и стати-
стического материала затруднено, поэтому 
создание подобных ЛА возможно только на 
основе широкого применения в проектирова-
нии высокоточного математического модели-
рования. Традиционно параметры внешней 
формы ЛА определяются требованиями аэро-
динамики, а проектирование силовой схемы и 
весовые расчеты проводятся при условии по-
стоянства обводов планера. С другой стороны 
хорошо известно, что геометрические пара-
метры ЛА противоположно влияют на его аэ-
родинамическую и весовую эффективность. 
Типичным примером может служить зависи-
мость аэродинамических характеристик и 
массы конструкции крыла от его удлинения 
[3]. Отсюда следует, что задаче о выборе ра-
циональных геометрических параметров ЛА в 
целом и крыла в частности должна рассматри-
ваться как многокритериальная оптимизаци-
онная. Проектными переменными в этой зада-
че выступают геометрические параметры 
крыла. При условии постоянства значений ос-
новных летно-технических характеристик са-
молета, задаваемых тактико-техническими  
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требованиями, и значения удельной нагрузки 
на крыло, определяемого требованиями по 
обеспечению взлета, посадки и крейсерского 
режима полета, в качестве функции цели мо-
жет быть принята взлетная масса самолета. 

Методы исследования. Для расчета аэ-
родинамического качества крыла удобно ис-
пользовать метод дискретных вихрей (МДВ) 
[4]. Для оценки относительной массы конст-
рукции крыла крm  воспользуемся новым уни-
версальным методом весового анализа и оп-
тимизации силовых конструкций, основанным 
на использовании модели тела переменной 
плотности (ТПП). Подробно суть метода из-
ложена в [5]. Основная идея метода заключа-
ется в проведении итерационной процедуры 
оптимизации распределения плотности мате-
риала, вписанного в геометрические ограни-
чения крыла. Критерием оптимальности в 
этом алгоритме является коэффициент сило-
вого фактора 
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где Р – характерная нагрузка, L – характерный 
размер, G – силовой фактор, σэкв – эвивалент-
ное напряжение, V – объем материала конст-
рукции. 

Относительная масса конструкции кры-
ла может быть определена по формуле: 
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где φ – коэффициент полной массы, который 
выражает отношение полной массы конструк-
ции крыла к массе силового материала, np – 
расчетная перегрузка, S – площадь крыла, [ ]σ  
- удельная прочность материала. Безразмер-
ный коэффициент силового фактора позволяет 
построить следующий алгоритм оптимизации 
геометрических параметров крыла по крите-
рию минимума взлетной массы самолета (рис. 1): 

1. После задания исходных данных (блок 1 
на рис. 1) выбираются проектные переменные 
(блок 2) и им присваиваются конкретные зна-
чения (блок 3). 

2. Из условия постоянства удельной на-
грузки на крыло рассчитывается значение 
площади (блок 4) и абсолютных размеров 
крыла (блок 5). Строится аэродинамическая 
модель крыла (блок 6). С использованием 
МДВ вычисляются аэродинамические харак-
теристики самолета (блок 7) и относительная 
масса топлива (блок 8). 

3. Строится КЭМ крыла на основе тела пе-
ременной плотности (блок 9). Производится 
оптимизация и рассчитывается значение отно-
сительной массы конструкции крыла (блоки 
10-12). 

4. На основе значений относительных масс 
топлива и конструкции крыла по уравнению 
существования определяется значение взлет-
ной массы самолета (блок 13). Проверяется 
условие сходимости (блок 14). При неудовле-
творении этого условия блоки 4-13 повторя-
ются, при удовлетворении – происходит вы-
бор новых значений проектных переменных 
(блок 3). 

В результате для выбранных значений 
проектных переменных за счет оптимизации 
распределения плотности в КЭМ крыла дос-
тигается минимальное значение массы конст-
рукции крыла и определяется соответствую-
щая ему взлетная масса самолета. Далее тем 
или иным способом производится оптимиза-
ция проектных переменных. В данной работе 
для простоты и наглядности использовался 
перебор вариантов. 

Результаты. Для отработки и тестиро-
вания алгоритма применим его к типовой за-
даче выбора удлинения λ и сужения η нестре-
ловидного трапециевидного крыла. Абсолют-
ные геометрические размеры крыла в плане 
могут быть выражены через удлинение λ, су-
жение η и площадь S. Относительную толщи-
ну профиля примем постоянной и равной 
с =0,12. 

 
 

Рис. 1. Алгоритм выбора рациональных  
параметров крыла 

 
Изменение значений проектных пере-

менных будем производить по следующим 
наборам дискретных значений: 
λ=[4;6;8;9,6;12], η=[1;2,2;3]. В качестве исход-
ных значений массы целевой и служебной на-
грузок, удельной нагрузки на крыло, удельно-
го расхода топлива и др. примем характери-
стики, близкие к характеристикам одного ре-
ального самолета: масса целевой нагрузки 
mком=25200 кг, масса служебной нагрузки 
mсл=2815 кг, удельная нагрузка на крыло 
р0=590 ДаН/м2, удельный расход топлива на 
крейсерском режиме сркрейс=0,6 кг/ДаН.ч. 

Рассмотрим применение алгоритма для 
двух значений дальности полета самолета: 
L=3500 км и L=7000 км. На рис. 2 представле-
на зависимость взлетной массы самолета от 
удлинения и сужения крыла и от дальности 
полета. Из представленных данных видно, что 
для каждого значения сужения крыла зависи-
мость взлетной массы от удлинения имеет 
минимум. Это объясняется уже упоминав-
шимся противоположным влиянием удлине-
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 ния на аэродинамические и весовые характе-
ристики крыла и самолета в целом. Для само-
лета с дальностью L=3500 км минимальное 
значение взлетной массы m0=85824 кг дости-
гается при значении проектных переменных 
η=3,0 и λ=6,0. Для самолета с L=7000 км ми-
нимальное значение взлетной массы 
m0=154099 кг достигается при значении η=3,0 
и λ=9,6. Увеличение рационального значения 
удлинения при увеличении дальности полета 
является ожидаемым результатом и свиде-
тельствует о работоспособности алгоритма. 

 

 
Рис. 2. Зависимость взлетной массы самолета 
от удлинения, сужения крыла и дальности  

полета 
 

Выводы: использование для вычисле-
ния массы конструкции МКЭ, а для определе-
ния аэродинамических характеристик – МДВ 

не накладывает существенных ограничений на 
форму крыла и позволяет осуществлять обос-
нованный выбор параметров крыла нетради-
ционной формы на ранних стадиях проекти-
рования. Более подробно описанный алгоритм 
и его применение для крыла необычной фор-
мы рассмотрено в работе [6]. 
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ALGORITHM OF CHOICE THE RATIONAL PARAMETERS OF THE 

WING IN VIEW OF AERODYNAMIC AND WEIGHT EFFICIENCY 
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Building-up the algorithm of a choice of rational geometrical parameters of the nonconventional aerody-
namic arrangement wing is considered. As function of the purpose magnitude of take-off mass is used. 
The algorithm allows to consider in complex influence of geometrical parameters on weight and aerody-
namic efficiency. For evaluation of aerodynamic performances the method of discrete curls is used. For 
an estimation of construction weight it is offered to use a method based on finite-element model of vari-
able density body and new dimensionless criterion of construction power perfection. The method is veri-
fied on a problem of optimization the parameters of a trapezoidal wing. 

Key words: trapezoidal wing, geometrical parameters, method of discrete curls 
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