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Основные технико-экономические качества будущего самолета закладываются на ранних стадиях проек-

тирования. Высокая важность этих стадий объясняется необходимостью принятия более 70 % концептуальных 
решений по проекту, и допущенные здесь ошибки, а также разного рода неточности могут повлечь за собой боль-
шие экономические затраты при их обнаружении и исправлении уже на более поздних стадиях проработки проек-
та. Для снижения проектных рисков получения неконкурентоспособного самолета требуется повышение эффек-
тивности этапа предварительного проектирования в направлении увеличения точности и достоверности получае-
мых результатов. Отдельного внимания при этом заслуживают методы определения аэродинамических характери-
стик летательного аппарата. 

В настоящей работе рассматривается методика расчета аэродинамических характеристик летательных ап-
паратов с крылом большого удлинения с учетом статической аэроупругости. Методика предназначена для началь-
ных стадий проектирования. Учет упругих деформаций крыла при исследовании аэродинамических характеристик 
летательных аппаратов предлагается производить с целью повышения точности получаемых результатов и, как 
следствие, точности выбора облика самолета. Применение методики позволит повысить эффективность этапа 
предварительного проектирования самолетов. В основе методики лежит численное многодисциплинарное матема-
тическое моделирование с использованием метода дискретных вихрей и алгоритма топологической оптимизации 
на основе модели тела переменной плотности. Преимущественной чертой методики является использование алго-
ритма топологической оптимизации, что дает возможность определять упруго-прочностные характеристики пол-
нонапряженной конструкции крыла в условиях начальных стадий проектирования, когда силовая схема еще неиз-
вестна. На примере решения демонстрационной задачи расчета аэродинамических характеристик беспилотного 
летательного аппарата с крылом большого удлинения показана значимость учета упругих деформаций конструк-
ции крыла на начальных этапах проектирования: произведена оценка и сравнение интегральных и распределенных 
аэродинамических характеристик крыла самолета с учетом и без учета деформаций.  
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ВВЕДЕНИЕ 
 
Среди эксплуатируемого в мире многообразия образцов авиационной техники выделяется 

значительная часть летательных аппаратов с крылом большого и умеренного удлинений. К таким 
можно отнести все дозвуковые самолеты пассажирской и транспортной категории. Существуют ле-
тательные аппараты и с крылом очень большого удлинения. Необходимость придания крылу по-
добной геометрической особенности диктуется условием достижения специальных свойств. К таким 
летательным аппаратам можно отнести высотные самолеты М-17, М-55, U-2, рекордный Rutan  
Voyager, стратегические военные беспилотные летательные аппараты (БПЛА) Xianglong, RQ-4 
Global Hawk, летательные аппараты (ЛА) на солнечной энергии, рекордные планеры и др. Снижение 
индуктивного сопротивления при использовании таких крыльев позволяет экономить топливо при 
длительных перелетах, а повышение несущих свойств делает возможным полет в условиях сильно 
разреженного воздуха. При этом воздушные и инерционные нагрузки, действующие на конструк-
цию крыла большого удлинения, вызывают его деформацию. Большое удлинение обуславливает 
увеличение значений изгибающего момента в корне крыла, что является причиной увеличения его 
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прогибов, а снижение жесткости вызывает заметное изменение местных углов атаки сечений крыла 
из-за действия крутящего момента. Деформации крыла в свою очередь оказывают существенное 
влияние на его распределенные и интегральные аэродинамические характеристики (АХ) [1–3]. 
Очень часто при выборе облика будущего летательного аппарата на начальных этапах проектирова-
ния явление статической аэроупругости крыльев большого удлинения не берут во внимание, что яв-
ляется причиной неточных предварительных оценок летно-технических и экономических характе-
ристик проектируемого самолета. Доработка облика ЛА на более поздних этапах проектирования 
может потребовать дополнительных денежных и временных затрат. 

Использование композиционных материалов в авиационных конструкциях дало возмож-
ность применения на современных пассажирских самолетах крыла с задаваемой жесткостью, 
обеспечивая тем самым оптимальную форму теоретического контура крыла после упругого де-
формирования под нагрузкой во время крейсерского полета. Проектирование крыла самолета с 
учетом статической аэроупругости является одним из путей повышения его экономической эф-
фективности. Это утверждение справедливо для всех ЛА с крыльями большого удлинения. 
Например, незначительное повышение аэродинамического качества самолета для дальних пе-
релетов может в общей сложности дать заметный выигрыш в массе топлива, относительная до-
ля которого в общей массе такого ЛА может значительно превышать величину 0,5.  

Исследования АХ самолета с учетом упругих деформаций крыла приобрели практическую 
значимость с началом внедрения высокоточного математического моделирования в процесс про-
ектирования самолетов, которое обеспечило приемлемую достоверность получаемых результа-
тов. Особенность проведения подобного рода исследований заключается в необходимости ис-
пользования математических моделей из разных предметных областей – аэродинамики и механи-
ки материалов, а разрешение совместной задачи возможно лишь последовательными приближе-
ниями. Теоретический контур крыла под действием воздушной нагрузки приобретает деформа-
ции, которые приводят к перераспределению циркуляции по его поверхности, обуславливающей 
в свою очередь изменение характера распределения аэродинамической нагрузки. Способы реше-
ния связанных задач аэродинамики и механики деформируемых тел показаны в работах [4–6]. 
При этом расчет аэродинамических характеристик может производиться различными методами, 
как, например, методом дискретных вихрей (МДВ) [7, 8] или более затратным, но точным мето-
дом, базирующимся на решении систем уравнений Навье – Стокса [9]. Жесткостные характери-
стики конструкции крыла авторы работ предлагают задавать конечно-элементными моделями 
силовой схемы. В [10, 11] продемонстрированы преимущества использования алгоритмов топо-
логической оптимизации на основе модели тела переменной плотности (ТПП) при проведении 
параметрического синтеза крыла самолета с учетом статической аэроупругости.  

При создании летательных аппаратов с крылом, подвергающимся значительным упру-
гим деформациям в полете, на начальных стадиях проектирования актуально иметь удобный 
инструмент оценки влияния эффекта аэроупругости на его АХ. 

Рассмотрим вариант построения методики расчета АХ упругого крыла ЛА с целью прове-
дения качественных и количественных оценок степени влияния упругих деформаций крыла боль-
шого удлинения на его аэродинамические характеристики на начальных стадиях проектирования. 

 
МЕТОДИКА И АЛГОРИТМ РАСЧЕТА АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 

ЛА С КРЫЛОМ БОЛЬШОГО УДЛИНЕНИЯ 
С УЧЕТОМ УПРУГИХ ДЕФОРМАЦИЙ ЕГО КОНСТРУКЦИИ 

 
Начальные стадии проектирования, как правило, характеризуются недостатком инфор-

мации о проектируемом объекте. В частности, неизвестно, какими механическими характери-
стиками должна обладать оптимальная для данного летательного аппарата конструкция крыла. 
Ориентируясь на особенности начальных этапов проектирования, рассматривается возмож-
ность использования алгоритма топологической оптимизации на основе ТПП [11] в качестве 
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модели определения упруго-прочностных характеристик конструкции крыла. Расчет воздуш-
ных нагрузок, определяющих структуру силовой конструкции крыла при топологической опти-
мизации, производится для наиболее опасных для самолета расчетных случаев. Полученные 
после оптимизации механические характеристики равнопрочной полнонапряженной структуры 
используются далее в качестве упругой модели крыла при расчете его основных интегральных 
(зависимости коэффициентов подъемной силы и сопротивления от угла атаки, поляра первого 
рода и др.) и распределенных (относительная циркуляция по размаху крыла, коэффициент дав-
ления по поверхности крыла и др.) аэродинамических характеристик с учетом деформаций.  

Расчет АХ выполняется методом дискретных вихрей с помощью программы DMVWing 
[12]. При построении модели по МДВ принимается допущение, что несущие свойства крыла 
большого удлинения в зоне безотрывного обтекания определяются его серединной поверхностью 
(рис. 1, а). Учет эффекта сжимаемости среды, а также вязкой составляющей лобового сопротив-
ления воздуха производится с помощью формул инженерных методов. В рамках методики пола-
гается, что жесткость крыла определяется жесткостью его кессонной части. Топологическая оп-
тимизация кессона выполняется на основе континуальной конечно-элементной модели (рис. 1, б). 

 

а) б) 
Рис. 1. Численные модели крыла: а – вихревая модель крыла для метода МДВ; 

б – континуальная конечно-элементная модель кессона крыла 
Fig. 1. Numerical models of the wing: a – the vortex wing model for the DVM method; 

b – the continual finite-element model of the wing box 
 
Более подробно алгоритм методики представлен на рис. 2 в виде блок-схемы. 
 

 
Рис. 2. Блок-схема алгоритма расчета аэродинамических характеристик крыла 

с учетом влияния упругих деформаций 
Fig. 2. Flowchart of the algorithm for calculating the aerodynamic characteristics  

of the wing taking into account the effect of elastic deformations 
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ПРИМЕНЕНИЕ МЕТОДИКИ РАСЧЕТА 
АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 

С УЧЕТОМ СТАТИЧЕСКОЙ АЭРОУПРУГОСТИ НА ПРИМЕРЕ БПЛА 
С УПРУГО-ДЕФОРМИРУЕМЫМ КРЫЛОМ БОЛЬШОГО УДЛИНЕНИЯ 

 
Исходные данные для решения демонстрационной задачи расчета АХ гипоте-

тического БПЛА с крылом большого удлинения, подвергающегося значительным упругим  
деформациям в полете, приводятся в табл. 1, а его геометрические характеристики  
в табл. 2. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Исходные данные для расчета 

Input data for the calculation 

Взлетная 
масса БПЛА 

m0, кг 

Высота 
полета 
H, км 

Скорость 
полета 
V, м/с 

Максимальная 
эксплуатационная 

перегрузка э
yn  

12500 10000 180 2 
 

Таблица 2 
Table 2 

Геометрические характеристики БПЛА 
UAV geometrical characteristics 

Площадь 
крыла S, 

м2 

Удельная 
нагрузка на 

крыло p0, кг/м
2 

Удлинение 
крыла λ 

Сужение 
крыла η 

Стреловидность 
по передней 
кромке χ 

Относительная 
толщина профиля 
крыла в корне 0с  

45 280 25 2,8 7° 0,14 
 
Определение жесткостных характеристик крыла производится с помощью алгоритма то-

пологической оптимизации на основе модели ТПП под нагрузки, действующие на агрегаты ЛА 

при полете с максимальной эксплуатационной перегрузкой э
yn  = 2. При проведении топологи-

ческой оптимизации ограничения по допускаемым эквивалентным напряжениям [ эквσ ]  
и минимальной плотности материала принимаются согласно рекомендациям [11]. При  
достижении максимальной эксплуатационной перегрузки в конструкции не должно оставаться 

остаточных пластических деформаций, поэтому примем [ эквσ ] = σпц, где σпц – предел  
пропорциональности материала. Для высокопрочного алюминиевого сплава σпц ≈ 300 МПа. 
При этом Е = 71 ГПа, μ = 0,3, где Е – модуль упругости первого рода, а μ – коэффициент  
Пуассона. 

Максимальная эксплуатационная перегрузка э
yn  достигается при коэффициенте  

подъемной силы, который рассчитывается по формуле 0

э
yэ

уа p
q

ng
с = , где p0 – удельная  

нагрузка на крыло; g – ускорение свободного падения; q – скоростной напор. Для рассмат-

риваемого случая получим э
уас  = 0,83, что для принятых геометрических характеристик  

крыла с учетом деформаций, а также заданной высоты и скорости полета соответствует  
углу атаки α ≈ 10°. Полученное распределение жесткости в конструкции крыла для  
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данных условий полета по алгоритму модели ТПП [11] используется в качестве упругой  
модели при проведении расчета аэродинамических характеристик в диапазоне углов атаки  
–6° ≤ α ≤ +10°. 

Интегральные характеристики 
Результаты расчетов представлены в виде графиков зависимостей аэродинамических ха-

рактеристик cya(α), cxa(α), коэффициента момента тангажа cmz(α), без и с учетом деформаций на 
рис. 3–5. 
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Рис. 3. График зависимости cya(α) 
без и с учетом деформаций крыла 

Fig. 3. Graph of the dependence cya(α) 
without and with considering wing deformations

Рис. 4. График зависимости cxa(α) 
без и с учетом деформаций крыла 

Fig. 4. Graph of the dependence cxa(α) 
without and with considering wing deformations
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Рис. 5. График зависимости cmz(α) 
без и с учетом деформаций крыла 

Fig. 5. Graph of the dependence cmz(α) 
without and with considering wing deformations 

 
Из анализа зависимостей, показанных на рис. 3 и 4, следует, что деформация крыла сни-

жает его несущие свойства и индуктивное сопротивление. Для угла атаки α = 10° коэффициент 
подъемной силы уменьшается на 20 %, а коэффициент сопротивления на 30 %. Деформация 
крыла влечет за собой и снижение продольного момента (рис. 5), а зависимости cya(α) и cmz(α) 
приобретают нелинейный характер.  

На рис. 6 представлена трехмерная геометрическая модель рассматриваемого БПЛА, где 
изображено исходное (недеформированное) крыло, а также крыло с деформациями, приобрета-
емыми при горизонтальном крейсерском полете и во время действия максимальной эксплуата-
ционной перегрузки. 
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Рис. 6. Трехмерная модель БПЛА с исходным (ненагруженным) крылом, 

а также с крылом, приобретающим деформации в горизонтальном полете (cya = 0,425) 

и при действии максимальной эксплуатационной перегрузки ( э
уас  = 0,83) 

Fig. 6. UAV three-dimensional model with the initial (unloaded) wing 
and also with the wing acquiring deformations in the horizontal flight (cya = 0.425) 

and affected by the maximum operational overload ( э
уас = 0.83) 

 
Распределенные характеристики 
Влияние упругих деформаций крыла на характер изменения относительной циркуляции 

по его размаху в режиме крейсерского полета (ny = 1) демонстрируется на рис. 7. Из этого гра-
фика следует, что деформация крыла вызывает уменьшение относительной циркуляции на за-
концовках и увеличение в его корневой зоне. 
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Рис. 7. Распределение относительной циркуляции по размаху деформированного 

и недеформированного крыла (суа = 0,425) 
Fig. 7. Distribution of relative circulation over deformed 

and unstrained wingspan (суа = 0.425) 
 
Данное явление обуславливает перераспределение внутренних силовых факторов по 

размаху крыла: снижается значение перерезывающей силы (до 25 %) (рис. 8), а также уменьша-
ется изгибающий момент в корне крыла на 13 % (рис. 9), что приводит к снижению массы кон-
струкции крыла. Кроме того, уменьшение циркуляции в концевых сечениях крыла снижает ин-
дуктивное сопротивление, а также вероятность концевых срывов. На рис. 7–9 размах крыла вы-
ражается в относительных единицах z ∈ [0, 1] (z = 0 – корень крыла; z = 1 – законцовка крыла; 
размах крыла l = 2z). 
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Рис. 8. Распределение перерезывающей силы 
по размаху крыла (суа = 0,415) 

Fig. 8. Distribution of shear force 
over wingspan (суа = 0.415) 

Рис. 9. Распределение изгибающего момента 
по размаху крыла (суа = 0,425) 

Fig. 9. Distribution of the bending moment over 
wingspan (суа = 0.425) 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
На основе многодисциплинарного численного моделирования с применением топо-

логической оптимизации предложена методика расчета аэродинамических характеристик  
крыльев большого удлинения с учетом упругих деформаций во время полета. Эта методика 
может быть рекомендована для использования на ранних стадиях проектирования лета-
тельных аппаратов. Применение алгоритма топологической оптимизации на базе модели ТПП 
позволяет производить оперативные расчеты АХ крыльев ЛА с учетом их упругих дефор-
маций без необходимости предварительного построения упругих моделей конкретных  
силовых схем. 

На примере решения демонстрационной задачи по определению интегральных и  
распределенных АХ БПЛА показана целесообразность учета упругих деформаций крыла  
большого удлинения при проектировании самолетов. Результаты математического моде-
лирования показали существенное изменение интегральных характеристик, влияющих  
на динамику полета, а также распределенных нагрузок, определяющих массу конструкции  
крыла, а следовательно, и облик летательного аппарата в целом. В частности, упругие  
деформации крыла приводят к нелинейным зависимостям коэффициента подъемной силы  
и коэффициента продольного момента на летных значениях угла атаки, снижению индук-
тивного сопротивления (на 20÷30% в диапазоне летных углов атаки) и производной  
коэффициента подъемной силы по углу атаки (в среднем на 20 % в диапазоне полетных  
углов атаки), а также к заметному уменьшению величины внутренних силовых факторов –  
перерезывающей силы (до 25 % в средних сечениях крыла) и изгибающего момента (на 13 %  
в корне). 

Полученные результаты позволяют утверждать, что учет явления аэроупругости на ран-
них стадиях проектирования летательных аппаратов с крылом большого удлинения является 
одним из значимых факторов повышения точности определения облика ЛА.  
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ABSTRACT 
 
The main technical and economic characteristics of the future aircraft are introduced at the early stages of the de-

sign process. The high responsibility of these stages is explained by the necessity to make more than 70% of the conceptual 
decisions on the project, and the mistakes made at this moment, as well as various inaccuracies can entail great economic 
costs when they are revealed and corrected at later stages of the project development. To reduce the design risks of obtain-
ing an uncompetitive aircraft, there is a need to increase the efficiency of the preliminary design stage targeted to increasing 
the accuracy and reliability of the results obtained. Special attention should be paid to methods for determining the aerody-
namic properties of an aircraft. 

An evaluation technique for the aerodynamic properties of aircraft with high-aspect-ratio wing was considered, 
taking the static aeroelasticity into account. The technique is intended for the initial stages of design. The calculation of 
elastic deformations of the wing for the analysis of the aerodynamic properties of aircraft is provided in order to improve 
the accuracy of the results and, as a consequence, the accuracy of the choice of the aircraft shape. The application of the 
technique may allow to increase the efficiency of the preliminary design stage of aircraft. The technique is based on numer-
ical multidisciplinary mathematical modeling using the discrete vortex method and the topology optimization algorithm 
based on the variable density body model. The main feature of the technique is the use of the algorithm of topology optimi-
zation, which makes it possible to determine the elastic-strength characteristics of the full-tension wing design under the 
conditions of the initial stages of design, when the power circuit is still unknown. Using the example of the demonstration 
task solution of the aerodynamic properties estimation for an unmanned aircraft with a high-aspect-ratio wing, the im-
portance of taking into account the elastic deformations of the wing design at the initial design stages is shown. The inte-
gral and distributed aerodynamic characteristics of the wing of the aircraft are evaluated and compared with and without 
deformations. 

 
Key words: designing, a high-aspect-ratio wing, an unmanned aircraft, steady-state aeroelasticity, aerodynamics, 

discrete vortex method, finite element method, topology optimization. 
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