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ИССЛЕДОВАНИЕ УСТОЙЧИВОСТИ ПРОЦЕССА ОПТИМИЗАЦИИ
КРЫЛА БЕСПИЛОТНОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

К ЕГО НАЧАЛЬНОЙ ФОРМЕ1

Рассматривается новая технология оптимального аэродинамического проек-
тирования трехмерного крыла беспилотного летательного аппарата среднего
класса. Оптимальная форма крыла, обладающая минимальным полным со-
противлением при фиксированном коэффициенте подъемной силы и отве-
чающая заданным геометрическим и аэродинамическим ограничениям, оп-
ределяется при помощи эвристического метода глобального поиска на осно-
ве численных решений полных уравнений Навье – Стокса. Предложенный
подход позволяет обеспечивает снижение сопротивления крыла в зоне крей-
серского режима полета и позволяет значительно снизить материальные и
временные затраты на аэродинамическое проектирование летательного ап-
парата. Показано, что рассматриваемый метод оптимизации устойчив по от-
ношению к начальным данным (форме начального крыла).
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При разработке технологии оптимального аэродинамического проектирования
одним из важнейших вопросов является вопрос о том, насколько результат при-
менения такой технологии проектирования зависит от начальной формы оптими-
зируемой поверхности.

С практической точки зрения очень важно, чтобы технология давала хорошие
результаты не только в случае, когда начальная геометрия обладает приемлемыми
аэродинамическими характеристиками, но и в случае, когда исходная форма в
точках проектирования имеет высокий уровень полного сопротивления.

С математической точки зрения возникает вопрос об устойчивости алгоритма
автоматического оптимального проектирования к начальной форме. Иными сло-
вами, если мы проведем две оптимизации с одинаковым условиями и ограниче-
ниями, но для двух сильно отличающихся друг от друга начальных геометрий, то
насколько будут отличаться друг от друга две полученные оптимальные геомет-
рии?

В связи с этим были проведены исследования устойчивости предложенной
нами ранее технологии автоматического оптимального проектирования [1, 2] к
начальной форме изолированного трехмерного крыла беспилотного летательного
аппарата.

Были рассмотрены 2 варианта задания начальных форм крыла. В 1-м варианте
секционные профили совпадали с исходной геометрией беспилотного летательно-
го аппарата среднего класса [1].
                                                          
1 Работа выполнена при финансовой поддержке прикладных научных исследований Министерства об-
разования и науки РФ: уникальный идентификатор работ RFMEFI57617X0094.
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Во втором варианте начальная геометрия была намеренно выбрана абсолютно
непригодной с аэродинамической точки зрения.

В частности, вместо суперкритического профиля на 2-й промежуточной сек-
ции крыла был поставлен симметричный профиль, в котором верхняя поверх-
ность совпадала с верхней поверхностью исходного профиля. Дополнительно по-
лученный симметричный профиль был отскалирован, чтобы он отвечал всем тре-
буемым ограничениям: имел максимальную относительную толщину 19.2% и от-
носительную толщину 16.0 % (при Х/C = 0.16) и 11.0 % (при Х/C = 0.65).

Сравнение данных начальных профилей для двух вариантов оптимизации
представлено на рис. 1 (линии 1 и 3).

Данная технология проектирования основана на системном применении:
• Математических моделей высокого уровня достоверности
• Численных методов высокого порядка точности решения осредненных по

числу Рейнольдса уравнений Навье – Стокса на структурированных вычислитель-
ных сетках

• Вычислительно-эффективных глобальных методов оптимального поиска с
учетом нелинейных ограничений на оптимальное решение различного типа

• Глобальной аппроксимации оптимизируемых поверхностей летательного ап-
парата на основе кривых Безье и поверхностей Безье

• Параллельных вычислений с высоким уровнем параллельной эффективно-
сти, позволяющих использовать наилучшим образом вычислительные мощности
многопроцессорных суперкомпьютерных вычислительных кластеров
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Рис. 1. Сравнение профилей средней секции базового (1),
оптимального (2) и базового «симметричного» (3) крыла

Fig. 1. Comparison of the middle section profiles for the original (1),
optimal (2), and original “symmetric” (3) wings

В данной работе новая технология [1] применена для дальнейшего исследова-
ния процесса оптимального аэродинамического проектирования беспилотного ле-
тательного аппарата (БПЛА) самолетного типа среднего класса.

В результате, такой подход к аэродинамическому проектированию позволил:
1) сократить время цикла дизайна и число таких циклов (за счет эффективного

использования вычислительных мощностей и суперкомпьютерных вычислитель-
ных технологий);
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2) значительно уменьшить материальные затраты на дизайн (за счет сокраще-
ния количества персонала, занятого в проектировании и сокращения времени
проектирования);

3) улучшить качество аэродинамического дизайна (за счет использования вы-
сокоточной математической модели для расчета основных аэродинамических ха-
рактеристик );

4) уменьшить эксплуатационные расходы на БПЛА (за счет улучшения его аэ-
родинамических характеристик).

1. Постановка задачи

С математической точки зрения задача аэродинамического проектирования
может быть сформулирована как задача определения оптимальной формы лета-
тельного аппарата, которая:

• обладает минимально возможным сопротивлением на крейсерских режимах
полета при заданном коэффициенте подъемной силы;

• обладает достаточным для необходимой грузоподъемности самолета коэф-
фициентом подъемной силы на режиме взлета;

• отвечает заданным габаритным и аэродинамическим ограничениям.
Отметим, что используемая технология не имеет аналогов в мире, поскольку:
• расчет основной целевой функции (полного аэродинамического сопротивле-

ния СХ) базируется на численном решении осредненных по Рейнольдсу уравнений
Навье – Стокса с использованием конечноразностной схемы повышенного поряд-
ка точности [3, 4];

• оптимальная форма ищется с использованием генетических алгоритмов
[5−8], при этом количество учитываемых нелинейных ограничений на оптималь-
ное решение произвольно [9];

• технология обладает высокой вычислительной эффективностью, позволяю-
щей получать решение в сжатые сроки.

Прежде чем перейти к решению задачи оптимального аэродинамического про-
ектирования БПЛА среднего класса, отметим, что такие аппараты имеют взлет-
ную массу около 500 кг и массу полезной нагрузки около 100 кг. Поскольку ти-
пичная высота полета составляет 5−6 км, скорость – 150−200 км/ч, а Су крейсер-
ского полета составляет порядка 1.0−1.2, тогда при V = 50 м/с и H = 5000 м имеем
G/S = 80 кг/м2. Таким образом, при взлетной массе 500 кг площадь крыла должна
составлять 5−6 м2.

Основным требованием, определяющим эффективность БПЛА такого класса,
является большая продолжительность полёта. Типовое полётное задание состоит из
подготовки к полёту, взлета/набора высоты, крейсерского полёта, снижения, посад-
ки, причем практически всё полетное время занимает именно крейсерский режим.

При установившемся горизонтальном полете сила тяжести уравновешена
подъемной силой Y, сопротивление X – тягой двигателя, при этом потребная
мощность определяется как произведение сопротивления на скорость полета. От-
сюда получаем, что потребная для полёта мощность обратно пропорциональна
величине 3/ 2 /Y XC C , так называемому планерному качеству. Соответственно для
достижения максимальной продолжительности полета требуется увеличение дан-
ного параметра. Максимальный коэффициент подъемной силы крыла без механи-
зации Cy

max ~ 1.7 – 1.8, с учетом запаса по скорости сваливания 1.2 получаем, что
Cy

крей имеет порядок 1.18 – 1.25.
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2. Результаты расчетов

Анализ секционных распределений давления в основной точке проектирова-
ния при М = 0.20, СY = 1.20, а также распределений давления при более высоком
коэффициенте подъемной силы СY = 1.50 подтвердил предположение, что сим-
метричный профиль в середине крыла абсолютно непригоден для данных условий
обтекания. Об этом же говорит и значение коэффициента полного сопротивления
в основной точке проектирования при М = 0.20, СY = 1.20, СХ = 445.7 каунта – рост
более чем на 10 % по сравнению с 1-й формой начального крыла. На рис. 2. при-
ведены распределения коэффициента давления СР для двух начальных форм кры-
ла в одном из сечений.
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Рис. 2. Сравнение распределений давления в бортовом сече-
нии Z = 2.15 м по размаху крыла при СY = 1.50 для М = 0.20
для базового (1) и «симметричного» (2) крыла
Fig. 2. Comparison of the pressure distributions in the cross sec-
tion Z = 2.15 m over the wingspan at СY = 1.50 and М = 0.20 for
the original (1) and “symmetric”(2) wings

Все это говорит о том, что с аэродинамической и геометрической точек зрения
2-й вариант начальной геометрии крыла находится очень далеко как от оптималь-
ного решения, так и от начальной формы крыла, предложенной в работе [1].

Перейдем теперь к сравнениям результатов этих двух оптимизаций. Для полу-
чения оптимального решения как для 1-го, так и для 2-го варианта задания на-
чальной формы было необходимо 15 шагов. Соответствующая картина сходимо-
сти оптимизационного процесса приведена на рис. 3.

Результаты оптимизации оказались очень близкими и в широком диапазоне
условий полета практически идентичными. В частности, в основной точке проек-
тирования М = 0.20, СY = 1.20 сопротивление оптимального крыла для 1-го вари-
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анта составило 376.4 аэродинамических каунта против 376.9 для 2-ого варианта
задания формы начального крыла. Форма оптимального крыла представлена на
рис. 1 (линия 2).
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Рис. 3. Сравнение сходимости 1-го и 2-го вариантов
оптимизации крыла БПЛА

Fig. 3. Comparison of the convergence of the 1st and 2nd variants
of wing optimization for UAV (unmanned aerial vehicle)

Дополнительная информация о локальных характеристиках течения около оп-
тимального крыла может быть получена из рис. 4, на котором приведены сравне-
ния секционных распределений коэффициента давления СР для начального и оп-
тимального крыла для одного из сечений.

Из анализа сравнений соответствующих распределений давления между на-
чальным и оптимальным крылом видно, что изменение формы крыла привело к
благоприятному в аэродинамическом смысле перераспределению нагрузки по
всему размаху крыла и значительному улучшению интегральных аэродинамиче-
ских характеристик.

Это благоприятно отразилось на значении коэффициента сопротивления крыла
при значении CY = 1.20, причем сопротивление понизилось для достаточно боль-
шой окрестности основной точки проектирования как по числу Маха, так и по ко-
эффициенту подъемной силы. Это означает, что улучшения, полученные при про-
ектировании носят не локальный характер и устойчивы к малым изменениям ус-
ловий полета, что является необходимым условием для практического использо-
вания этих результатов.

В заключение приведем сравнение поляр сопротивления для двух рассмотрен-
ных оптимальных крыльев (рис. 5), из которого видно незначительное влияние
начального приближения на качество полученного решения.
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Рис. 4. Сравнение распределений давления в бортовом
сечении Z = 0.0 м по размаху крыла при СY = 1.20 для
М = 0.20 для базового (1) и оптимального (2) крыла
Fig. 4. Comparison of the pressure distributions in the
cross section Z = 0.0 m over the wingspan at СY = 1.20
and М = 0.20 for the original (1) and optimal (2) wings
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Рис. 5. Сравнение поляры сопротивления двух вариантов
оптимизации крыла БПЛА для М = 0.20

Fig. 5. Comparison of the drag polars for two variants
of UAV wing optimization at M = 0.20
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Заключение

Таким образом, анализ полученных аэродинамических характеристик опти-
мальных крыльев беспилотного летательного аппарата среднего класса для 2 ва-
риантов задания начальной формы крыла показывает, что предлагаемая техноло-
гия оптимального аэродинамического проектирования является устойчивой к за-
данию начальной формы, поскольку

1. Оптимальные крылья обладают практически одним и тем же сопротивлени-
ем в основной точке проектирования CY = 1.20, M = 0.20 (CX = 376.4 каунта и
CX = 376.9 каунта).

2. Формы оптимальных крыльев очень близки друг к другу.
3. Оптимальные крылья обладают очень близкими (практически идентичны-

ми) интегральными аэродинамическими характеристиками в широком диапазоне
изменения условий полета.
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A new technology for optimal aerodynamic design of a three-dimensional wing of a middle-
class unmanned aerial vehicle (UAV) is considered. An optimal wing shape, which is
characterized by minimum drag at a fixed lift coefficient and meeting the specified geometric and
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aerodynamic constraints, is determined using the heuristic global search method based on the
numerical solutions of the full Navier-Stokes equations. The paper shows that the applied
optimization method is stable with respect to the initial data (the initial wing shape). An analysis
of the obtained aerodynamic characteristics of the optimum wings for a middle-class UAV in two
variants of specifying the initial wing shape shows that the proposed technology of optimal
aerodynamic design is resistant to the initial shape due to the following aspects: optimal wings are
characterized by the same drag coefficient at the main design point; the shapes of optimal wings
are very similar to each other; optimal wings have very close (almost identical) integral
aerodynamic characteristics in a wide range of flight conditions.
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