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ВВЕДЕНИЕ 

Одной из мер по повышению аэродинамического качества современных и 

перспективных летательных аппаратов (ЛА) является увеличение удлинения 

крыла. Это относится как к пассажирским и транспортным самолетам, так и к 

беспилотным летательным аппаратам (БЛА). Увеличение удлинения крыла 

приводит к появлению новых особенностей нагружения конструкции, прочности 

и аэроупругости. Наибольший интерес с точки зрения проблем аэроупругости 

представляют две важные особенности характеристик таких самолетов.  

1) Повышение гибкости крыла из-за увеличения его удлинения может 

вызвать влияние полетных деформаций конструкции на характеристики 

аэроупругости, что требует разработки новых математических моделей и методов 

исследования. 

2) Применение замкнутых конструкций типа крыла с подкосом позволяют 

существенно увеличить удлинение крыла перспективных самолетов и 

значительно повысить аэродинамическое качество при сохранении весовой 

эффективности.  

Поэтому развитие методов и алгоритмов проектировочных исследований 

характеристик аэроупругости и весовой эффективности ЛА с крылом большого и 

сверхбольшого удлинения является актуальным и востребованным для будущих 

проектов самолетов. 

Задачи аэроупругости в основном связаны с производными 

аэродинамических сил по параметрам движения. Большинство классических 

задач аэроупругости рассматривается в линейной (или линеаризованной) 

постановке при малых деформациях.  

Для перспективных магистральных пассажирских и транспортных 

самолетов с крылом из полимерных композиционных материалов в настоящее 

время рассматривается увеличение удлинения до значений λ = 11.5 - 12.5 и выше, 

а для беспилотных летательных аппаратов (БЛА) – до значений λ=20-30 и выше. 

В связи с этим возникает вопрос о возможном влиянии полетных деформаций 



6 

 

конструкции на характеристики аэроупругости, включая деформации при маневре 

и действии порыва. Заметим, что в настоящее время в нормативных документах 

предписано обеспечивать запасы по флаттеру в горизонтальном невозмущенном 

полете. Но нужно иметь в виду, что нормативные документы основаны на опыте 

эксплуатации прошлых и существующих ЛА. Для перспективных ЛА с крылом 

сверхбольшого удлинения может потребоваться коррекция нормативных 

документов и процедуры сертификации. 

В общем случае при больших деформациях крыла необходима новая 

методология, описывающая взаимодействие нелинейной расчетной модели 

конструкции с нелинейной аэродинамической моделью для выполнения 

совместного нелинейного анализа характеристик аэроупругости. Исследования в 

такой постановке начаты и ведутся активно уже в течение 15-20 лет. 

В отечественных публикациях 80-х, 90-х годов данному явлению уделили 

внимание авторы статей [5, 7]. Например, в работе [5] изложена методика 

статического и динамического расчета конструкций с учетом геометрической 

нелинейности. Описываются аналитические приемы решения нелинейных задач. 

Приводятся примеры расчетов. В работе [7] изложена теория расчета стержневых 

систем при больших перемещениях, позволяющая провести анализ напряженно-

деформированного состояния конструкции в зависимости от степени ее 

деформированности.  

В работе [13] исследованы характеристики флаттера несущих поверхностей 

с учетом статических деформаций и напряженного состояния. На примере 

самолета схемы "летающее крыло" показано, что влияние нагружения при 

расчетных перегрузках может заметно снизить критическую скорость флаттера. 

Много исследований выполнено по программе высотного самолета большой 

продолжительности полета (ВСБПП) (в англоязычной литературе HALE - High 

Altitude Long Endurance aircraft, см., например, [16, 11]). В работе [10] исследован 

проект ВСБПП с удлинением λ=32, в том числе его характеристики 

аэроупругости и влияние на них упругих деформаций от полетных нагрузок. Из 

интересных результатов следует отметить обнаруженное существенное влияние 
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нагружения при увеличении угла атаки и связанных с ним деформаций на 

скорость и частоту флаттера. Скорость флаттера снижается на 10-15% при 

увеличении угла атаки в корневом сечении крыла на 1°. 

Большие изгибные деформации от действия аэродинамических нагрузок 

вызывают нелинейное взаимодействие (связывание) между изгибом в плоскости 

хорд и кручением [12, 14]. Поэтому, условия балансировки и собственные 

частоты колебаний в полете могут существенно зависеть от гибкости и 

нелинейных деформаций конструкции крыла. Это в свою очередь приводит к 

существенному изменению аэроупругих характеристик крыла. 

Одним из существенных ограничений линейного расчета является то, что он 

обеспечивает только информацией о скорости полета, при которой возникает 

аэроупругая неустойчивость. К тому же эти расчеты ограничены случаями, когда 

нестационарные аэроупругие амплитуды откликов малы. Это предположение 

нарушается еще до возникновения неустойчивости и поэтому для изучения 

поведения аэроупругих систем вблизи точки неустойчивости следует принимать 

во внимание нелинейности.  

В последние годы исследования нелинейного взаимодействия воздуха и 

конструкции мотивировалось тем, что с точки зрения устойчивости нелинейные 

эффекты в аэроупругих системах могут быть, как полезными, так и вредными или 

и то, и другое вместе [14]. В работах [12, 14] для летательного аппарата HALE 

было показано, что нелинейности могут вызывать колебания с предельными 

циклами даже при скорости ниже номинальной скорости флаттера. Являются 

такие нелинейные эффекты полезными или нет, зависит от особенностей случая и 

физических параметров.  

В статьях [14, 15] описывается метод моделирования больших деформаций 

крыльев летательных аппаратов для анализа аэроупругости с учетом 

нелинейности путем разработки модели уменьшенного порядка. Метод 

применяется для решения задач статической аэроупругости и устойчивости 

самолетов с гибкими крыльями с учетом геометрической нелинейности. Модель 

уменьшенного порядка позволяет сократить время расчета на эквивалентных 
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вычислительных мощностях по сравнению с традиционными решениями 

нелинейных задач методом конечных элементов (МКЭ), особенно в задачах 

аэроупругости.  

При увеличении деформаций конструкции наблюдается уменьшение в 

частоте связанных тонов кручение/изгиб в плоскости и, как следствие, 

уменьшение скорости флаттера. Поэтому, как отмечено в рассматриваемой 

работе, флаттерные характеристики изогнутого крыла могут сильно отличаться от 

характеристик для прямого крыла. 

Крылья большого удлинения по сравнению с крыльями малого удлинения 

подвергаются большим деформациям при сравнительно низком уровне 

нагружения и их собственные частоты являются достаточно низкими. Из простых 

формул для собственных частот балки (стержня) ясно, что крутильные частоты 

обратно пропорциональны длине, в то время как изгибные частоты – обратно 

пропорциональны квадрату длины. Таким образом, при увеличении размаха 

крыла изгибные частоты падают быстрее, чем крутильные частоты. Такие крылья 

имеют очень низкую изгибную частоту в вертикальной плоскости, тогда как 

следующая частота изгиба в плоскости уменьшается до того же порядка как 

крутильная частота, что соответственно требует учета особенностей расчета 

близких собственных частот. 

В работе [9] исследованы модальные и флаттерные характеристики модели 

ВСБПП с учетом влияния деформаций крыла в полете. Выявлено, что 

деформированное полетными нагрузками крыло большого удлинения с высокой 

точностью моделируется криволинейной балкой. Предлагается для 

предотвращения уменьшения критической скорости флаттера из-за полетных 

деформаций выбирать стапельную форму крыла (не только крутку, но и прогиб в 

ненагруженном состоянии), так чтобы в полете оно выпрямлялось.  

Анализ упомянутых выше и других исследований показывает, что 

практические задачи аэроупругости связаны с производными аэродинамических 

сил по параметрам движения. Для учета влияния деформаций на характеристики 

аэроупругости достаточно линеаризованных вокруг деформированного 
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положения уравнений колебаний. При этом присутствуют три аспекта влияния 

деформаций на характеристики аэроупругости:  

- аэродинамическая нелинейность по локальным углам атаки; 

- влияние изменения напряженного состояния конструкции из-за 

деформаций; 

- влияние изменения геометрии из-за деформаций. 

Первый аспект, как упоминалось выше, заметно проявляется при 

трансзвуковых скоростях полета, для его анализа используется аэродинамика на 

основе уравнений Эйлера или Навье-Стокса.  

Второй и третий аспекты рассмотрены ниже в данной работе. Показано, что 

в основном на характеристики аэроупругости влияет существенное изменение 

геометрии из-за деформаций.  

В настоящей работе рассмотрено применение модификаций 

полиномиального метода Ритца, реализованного в многодисциплинарном 

расчетном комплексе АРГОН [6], для исследования влияния квазистатических 

деформаций на характеристики статической и динамической аэроупругости 

самолетов с крылом большого удлинения в зависимости от нагружения и 

параметров маневра. Для выяснения механизма влияния статических деформаций 

на модальные характеристики и верификации предлагаемого подхода 

использованы коммерческие программы MSC.Nastran, MSC.Marc.  

Во многих работах считается, что к настоящему времени классическая 

схема ЛА уже почти доведена до своего совершенства и вероятность новых 

существенных прорывов здесь невелика, тогда как многие иные классы 

конструкций, сегодня уступающие классической схеме по ряду параметров, 

имеют существенно больший диапазон возможных базовых и параметрических 

совершенствований. Одним из таких классов конструкций являются самолеты с 

крылом большого и сверхбольшого удлинения замкнутой и многозамкнутой 

конструкции при использовании различных вариантов подкосов. Разработке 

алгоритма проектировочных исследований характеристик аэроупругости и 
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весовой эффективности замкнутых конструкций в полиномиальном методе Ритца 

посвящена вторая глава настоящей работы. 

В статье [8] выполнены многодисциплинарные параметрические 

исследования характеристик прочности и флаттера самолета с крылом 

сверхбольшого удлинения с подкосом. Варьировалось 4 параметра: размах крыла, 

стреловидность крыла, стреловидность подкоса, положение стыковки крыло-

подкос по размаху, а также количество дополнительных опор между подкосом и 

крылом (ферменная конструкция). Для одного и того же набора расчетных 

случаев квазистатического нагружения определялись параметры силовой 

конструкции, затем сравнивался силовой вес и скорость флаттера для разных 

вариантов. Конструкция представлялась балочными конечными элементами. 

Один из основных выводов состоит в том, оптимальной является компоновка, в 

которой стреловидность крыла и подкоса совпадают. Однако в работе не было 

итераций по нагрузкам, т.е. использовались нагрузки жесткой конструкции. В 

подобных работах обычно указывается, что один из важных аспектов 

многодисциплинарности состоит в том, что на крыле с подкосом в корневой части 

могут быть снижены строительные высоты, что может привести к заметному 

росту аэродинамического качества. 

Рассмотренные выше и другие современные публикации показывают, что 

замкнутые и многозамкнутые конструкции типа крыла с подкосом позволяют 

существенно увеличить удлинение крыла перспективных самолетов и 

значительно повысить аэродинамическое качество при сохранении весовой 

эффективности. Поэтому развитие методов и алгоритмов проектировочных 

исследований характеристик аэроупругости и весовой эффективности замкнутых 

конструкций является весьма актуальным и востребованным направлением для 

будущих проектов самолетов. 

Целью работы является развитие математического обеспечения и 

исследование характеристик аэроупругости и весовой эффективности ЛА с 

крылом большого и сверхбольшого удлинения. Достижение поставленной цели 

обеспечивается решением следующих задач: 
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- создание методологии исследования явлений аэроупругости летательных 

аппаратов с крылом большого удлинения с учетом квазистатических полетных 

деформаций; 

- создание математического обеспечения для проектировочных исследований 

характеристик аэроупругости и весовой эффективности замкнутых 

конструкций; 

- реализация разработанных методов и алгоритмов в комплексе программ 

многодисциплинарного анализа проблем аэроупругости АРГОН с 

применением современной вычислительной техники; 

- всестороннее тестирование и верификация математического обеспечения и 

получаемых результатов; 

- анализ особенностей характеристик аэроупругости крыльев большого и 

сверхбольшого удлинения. 

Предложен и обоснован метод исследования влияния квазистатических 

деформаций крыла на характеристики статической и динамической аэроупругости 

самолета. Получены новые результаты о влиянии квазистатических полетных 

деформаций крыла на характеристики статической аэроупругости, частоты и 

формы упругих колебаний, характеристики флаттера. 

Разработан алгоритм проектировочных исследований характеристик 

аэроупругости и весовой эффективности замкнутых конструкций в 

полиномиальном методе Ритца.  

Различные аспекты исследовательской работы опубликованы в 21 статье, в том 

числе [1, 2, 3].  
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Глава 1. Влияние квазистатических нагрузок и деформаций на 

характеристики статической и динамической аэроупругости ЛА с 

крылом большого удлинения. 

В данной главе проведены тематические исследования на базовых моделях, 

выявлено влияние больших деформаций крыла на основные характеристики 

статической и динамической аэроупругости. Показано, что наибольшее влияние 

на изменение собственных частот оказывает изменение геометрической формы 

крыла. Результаты исследований базовых моделей подтверждены исследованием 

нескольких расчетных моделей. На базе данных исследований построен и 

реализован в виде программного обеспечения алгоритм автоматизированной 

генерации деформированных расчетных моделей.  

Целью данной главы является выявление ключевых особенностей влияния 

квазистатических деформаций крыльев большого удлинения на характеристики 

аэроупругости и критическую скорость флаттера.  

Для расчетов по методу конечных элементов (МКЭ) используется комплекс 

программ MSC, а именно MSC.Nastran в линейном статическом расчете 

напряженно деформированного состояния и расчете собственных частот и 

флаттера, MSC.Nastran и MSC.Marc в нелинейном статическом расчете 

напряженно деформированного состояния (НДС). Полиномиальный метод Ритца 

применяется в расчетах балочного моделирования с помощью отечественного 

комплекса программ АРГОН. 

1.1 Консольно-закрепленная сплошная балка 

Рассматривается конечно-элементная модель балки в форме 

параллелепипеда. Параметры конструкции балки были определены так, чтобы 

модальные характеристики низших тонов конструкции примерно соответствовали 

характеристикам типичного крыла среднемагистрального самолета. Собственная 

частота первого тона вертикальных изгибных колебаний равна 2 Гц. Жесткость 

горизонтального изгиба балки в 7 раз выше жесткости вертикального изгиба.  
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В данной задаче нас интересует изменение собственных частот балки в 

зависимости от прогиба ее конца. Вызывать прогиб будем с помощью внешнего 

воздействия, моделирующего аэродинамические силы. В качестве нагрузки будет 

использоваться постоянное давление, действующее на нижнюю поверхность 

балки. Подбираются такие давления, чтобы перемещение конца балки составляло  

от 0% до 30% от длины балки (или в дальнейших задачах от полуразмаха крыла).  

Рассматривается расчет модальных характеристик при статических 

деформациях балки с учетом нелинейности. Известно, что влияние на частоты 

колебаний оказывает как изменение геометрии конструкции, так и напряженное 

состояние в конструкции. Для исследования раздельного влияния каждого из 

указанных эффектов выполнены расчеты для трех случаев нагружения: 

- Расчет на нелинейную статику с модальным анализом нагруженной 

деформированной конструкции для указанного выше ряда значений 

давления (Таблица 1.1.1). 

- Расчет собственных частот деформированной конструкции без нагрузки с 

формой, полученной из предыдущего расчета. Таким способом 

моделируется деформированная балка без предварительного нагружения, 

т.е. влияние только изменения геометрии. Для этого в файле результата по 

балке, изогнутой давлением, берутся значения перемещений в каждом узле 

и складываются с начальными значениями координат этих же узлов. Таким 

образом, получаются значения координат узлов новой балки, для которой 

изогнутое состояние является положением равновесия. (Таблица 1.1.2). 

- Расчет собственных частот деформированной конструкции, к которой 

приложена выпрямляющая нагрузка (противоположная нагрузке первого 

случая; так моделируется влияние напряженного состояния) (Таблица 1.1.3). 

 Числа в таблицах типа -1.2% находящиеся за номером тона собственных 

колебаний означают, на сколько процентов от начального значения изменилась 

собственная частота балки, при изменении её прогиба от 0% до 30%. В 

дальнейшем в этой работе будем использовать следующие обозначения для форм 

собственных колебаний: ВИ - изгиб в вертикальной плоскости; ГИ - изгиб в 
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горизонтальной плоскости; Крут – крутильная форма колебаний; Прод – 

продольная форма колебаний.  

Приведем изображения форм колебаний для 0%, 15%, 30% прогиба конца 

балки для формы второго горизонтального изгиба (рисунок 1.1.1). На этой форме 

можно четко увидеть явление взаимодействия тонов кручения и горизонтального 

изгиба, которое тем сильнее, чем больше прогиб. На рисунке 1.1.2 показана 

характерная зависимость частот собственных колебаний от прогиба балки трех 

описанных выше вариантов расчета для одного из тонов. 

Таблица 1.1.1. Частоты колебаний балки под нагрузкой  
 ВИ-1 ГИ-1 ВИ-2 ГИ-2 ВИ-3 крут-1 ВИ-4 ГИ-3 прод крут-2 

ΔY(%) 1-1.2%  2-4.2%  3-1.8%  4-6%  5-2.8%  6+9%  7-2.6%  8-1.4%  9+4.2%  10+3%  
0 2.011 5.333 12.533 32.199 34.804 34.740 67.413 85.482 90.376 104.42 
5 2.008 5.327 12.524 32.080 34.773 34.858 67.350 85.444 90.507 104.51 
10 2.005 5.307 12.504 31.785 34.686 35.233 67.172 85.332 90.887 104.77 
15 2.001 5.274 12.472 31.406 34.544 35.771 66.891 85.150 91.493 105.23 
20 1.996 5.229 12.429 31.003 34.352 36.405 66.533 84.908 92.275 105.85 
25 1.991 5.173 12.374 30.599 34.112 37.110 66.117 84.616 93.184 106.63 
30 1.986 5.108 12.308 30.203 33.830 37.869 65.666 84.282 94.161 107.57 

Таблица 1.1.2. Частоты колебаний искривленной балки без нагрузки 
 ВИ-1 ГИ-1 ВИ-2 ГИ-2 ВИ-3 крут-1 ВИ-4 ГИ-3 прод крут-2 

ΔY(%) 1+0.3% 2-5.4%  3-1.5%  4-7.2%  5-2.7%  6+11%  7-2.5%  8-0%  9+4.2%  10+3.6% 
0 2.011 5.333 12.533 32.199 34.804 34.74 67.413 85.482 90.376 104.423 
5 2.011 5.325 12.528 32.048 34.776 34.936 67.353 85.432 90.508 104.536 
10 2.012 5.298 12.512 31.688 34.693 35.43 67.179 85.286 90.891 104.869 
15 2.013 5.255 12.485 31.244 34.557 36.094 66.905 85.052 91.501 105.417 
20 2.014 5.197 12.449 30.781 34.371 36.857 66.554 84.744 92.29 106.162 
25 2.015 5.125 12.401 30.322 34.14 37.69 66.146 84.375 93.206 107.09 
30 2.017 5.042 12.344 29.875 33.867 38.576 65.705 83.959 94.192 108.185 

Таблица 1.1.3. Частоты колебаний выпрямленной нагрузкой балки 
 ВИ-1 ГИ-1 ВИ-2 ГИ-2 ВИ-3 крут-1 ВИ-4 ГИ-3 прод крут-2 

ΔY(%) 1+0.3%  2-4.7% 3-1.1% 4-5.8% 5-2.3% 6+8.9%  7-2.4% 8-1.5% 9+3.6%  10+3%  
0 1-0.7% 2-0.1% 3-0.1% 4-0.3% 5+0.01% 6-0.3% 7+0.03 8-0.02% 9+0.01% 10+0.04 
5 2.011 5.333 12.533 32.199 34.804 34.740 67.413 85.482 90.376 104.423 
10 2.008 5.333 12.530 32.196 34.802 34.703 67.413 85.481 90.377 104.413 
15 2.006 5.332 12.528 32.188 34.801 34.674 67.413 85.480 90.377 104.410 
20 2.004 5.331 12.526 32.174 34.801 34.653 67.415 85.477 90.379 104.414 
25 2.001 5.330 12.525 32.154 34.802 34.641 67.420 85.473 90.380 104.426 
30 1.999 5.328 12.523 32.129 34.804 34.631 67.427 85.469 90.382 104.442 
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0% прогиба. f = 32.2 Гц 

 
15% прогиба. f = 31.4 Гц                    30% прогиба. f = 30.2 Гц 

Рисунок 1.1.1. 4-й тон (2-й горизонтальный изгиб)  

Отметим, что формы колебаний для вертикального изгиба данной балки 

практически не меняются с ростом прогиба, когда в формах горизонтальных 

изгибных колебаний начинают четко прослеживаться деформации кручения. 

Частоты изгибных колебаний падают, а крутильных растут. Также растет и 

частота поступательных колебаний. Форма поступательных колебаний 

приобретает волнообразную составляющую. Величины изменений значений 

собственных частот указаны в заголовках таблиц. Наибольшее влияние на 

изменение собственных частот для данной модели оказывает изменение 

геометрической формы балки. 
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Рисунок 1.1.2. Зависимость частоты 2 тона собственных колебаний от прогиба 

сплошной балки 

Расчеты показывают, что излом или кривизна балки вызывает как 

понижение, так и повышение частот отдельных тонов. Вопрос о том, будет ли 

частота данного тона повышаться или понижаться при увеличении угла излома, 

зависит, прежде всего, от соотношения жесткостей изгиба и кручения балки. 

Точного аналитического решения данной задачи для балки произвольного 

сечения получить не удается.  

1.2 Консольно-закрепленная тонкостенная балка 

По итогам предыдущего раздела остался вопрос влияния напряженного 

состояния на собственные частоты кессонных конструкций. Ранее мы выявили, 

что при использовании в качестве модели сплошной балки при росте прогиба 

конца балки от 0% до 30% влияние напряженного состояния незначительно. 

Однако авиационные конструкции чаще всего представляют собой тонкостенные 

кессоны. В данном разделе мы рассматриваем консольно закрепленный 

тонкостенный прямоугольный кессон аналогичный по геометрическим 

параметрам балке из предыдущего раздела. В такой конструкции потеря 

устойчивости обшивки вполне возможна. Анализ самолетных конструкций 

позволяет сделать вывод, что влияние напряженного состояния на модальные 
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характеристики в основном обусловлено сжатием и растяжением обшивки и 

продольного набора при деформациях крыла под нагрузкой. 

 Рассматривались две модели кессонных конструкций. Одна из них теряет 

устойчивость верхней обшивки примерно при 20% прогиба (критическое 

значение), другая не теряет устойчивости в рассматриваемом диапазоне прогибов. 

Во второй модели между каждыми двумя нервюрами были заданы 

дополнительные невесомые нервюры, обеспечивающие устойчивость обшивки 

без изменения массы (и собственных частот колебаний).  

Известная задача Эйлера о продольном сжатии стержня показывает, что при 

приближении к потере устойчивости частота изгибных колебаний может падать 

до нуля. Предварительно решим такую задачу для панели обшивки длиной в 4 м 

(1/4 всей обшивки рассматриваемой балки). А также задачу с растяжением той же 

пластины вместо сжатия. Отметим, что чем ближе нагрузка к критической, тем 

заметнее влияние напряженного состояния (например, рисунок 1.2.1). 

 
Рисунок 1.2.1. Зависимость частоты собственных колебаний 1-го тона от 

нагрузки, Fkr – это сила, при которой пластина теряет устойчивость  

Сравнительный анализ зависимости частот и форм колебаний балки от 

прогиба показывает, что практически до критического значения нагрузки 

модальные характеристики двух конструкций различаются незначительно. 

Близость потери устойчивости сказывается на частотах колебаний при 
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достижении 90-95% от критического значения нагрузки. Типичный график 

изменения частоты от прогиба для характерного тона показан на рисунке 1.2.2. 

 
Рисунок 1.2.2. Зависимость частоты собственных колебаний 3-го тона от нагрузки  

 Модель без дополнительных нервюр достигает потери устойчивости 

верхней обшивки при ΔY = 20.375%. При ΔY от 17.5% до 18.5% первый тон 

меняет знак прироста частоты. При ΔY от 18.5% до 19.5% 8 тон меняет знак 

прироста частоты. Таким образом, влияние напряженного состояния сказывается 

на частотах еще до возникновения потери устойчивости. 

Зависимость самого прогиба от нагружающего давления близка к линейной. 

До 20% прогиба (прогиб возникающий под действием критической по потере 

устойчивости нагрузки) она совпадает у двух моделей, после 20% у модели без 

дополнительных нервюр прогиб возрастает быстрее (рисунок 1.2.3). 

Таким образом, здесь показано, что основное влияние на модальные 

характеристики оказывает изменение геометрии конструкции, а влияние 

напряженного состояния становится заметным только при приближении к 

границе потери устойчивости обшивки (при увеличении деформаций свыше 90-

95% от критического значения). Данный важный вывод позволяет для анализа 

влияния деформаций на характеристики аэроупругости использовать линейные 

расчетные модели с учетом изменения геометрии конструкции. 
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Рисунок 1.2.3. Зависимость прогиба от нагружающего давления, Pkr – это 

давление, при котором обшивка балки-кессона локально теряет устойчивость 

 

1.3 Исследование крыла среднемагистрального самолета (СМС)  

Здесь используется расчетная модель кессона крыла, проектировочные 

исследования которого выполнены коллективом под руководством В. В. Чедрика. 

Крыло СМС с удлинением λ = 11.6 проектируется из композиционных 

материалов. В качестве конструктивно-силовой схемы выбрана двух-лонжеронная 

конструкция кессона с нервюрами и силовыми панелями. Нервюры 

ориентируются перпендикулярно оси заднего лонжерона с постоянным шагом. 

Расчетная модель доработана в настоящей работе в соответствии с требованием 

задачи. 

Исходная конструкция данной модели крыла среднемагистрального 

самолета состоит из 2-х лонжеронов, 33-х нервюр, обшивки кессона и массовых 

элементов, моделирующих топливо в кессоне, управляющие поверхности и 

шасси. Масса крыла 12.3 т. Почти вся масса сосредоточена в точечных массовых 

элементах (помимо массы топлива и т.д. в них заложена также масса самого 

кессона). Полуразмах крыла 18 м. Ширина кессона меняется от 3 м в основании 

до 30 см на конце. Высота от 1 м в основании до 13 см на конце (рисунок 1.3.1). 

На рисунке 1.3.2 предоставлена аэродинамическая схема. Расчетная модель 
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включает в себя конечно-элементную модель (КЭМ) и набор аэродинамических 

панелей, связанных с КЭМ сплайнами.  

 
Рисунок 1.3.1. Конструктивно-силовая схема кессона крыла 

 
Рисунок 1.3.2. Аэродинамическая схема крыла с указанием положения кессона и 

точечных масс 

Крылья большого удлинения по сравнению с крыльями малого удлинения 

подвергаются бóльшим деформациям при сравнительно низком уровне 

нагружения и их собственные частоты являются достаточно низкими. Из простых 

формул для собственных частот балки ясно, что крутильные частоты обратно 
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пропорциональны длине, в то время как изгибные частоты – обратно 

пропорциональны квадрату длины. Таким образом, при увеличении размаха 

крыла изгибные частоты уменьшаются быстрее, чем крутильные частоты. Крылья 

большого удлинения имеют очень низкую изгибную частоту в вертикальной 

плоскости, тогда как следующая частота изгиба в плоскости уменьшается до того 

же порядка как крутильная частота. Под действием аэродинамических нагрузок 

крыло имеет большие статические деформации, т.е., по сути, является 

искривленным крылом, в котором может возникнуть взаимодействие между 

кручением и изгибом в плоскости. Базовая модель была модифицирована путем 

добавления невесомых дополнительных нервюр для избегания возникновения 

локальной потери устойчивости и снижения влияния напряженного состояния. 

В нашей задаче крыло считается закрепленным к земле по бортовой хорде. 

Для получения прогиба мы будем нагружать кессон давлением, приложенным к 

его нижней поверхности. Подберем такое давление, чтобы ему соответствовали 

прогибы крыла от 0% до 25% от полуразмаха кессона ΔY/(L*100) (в дальнейшем 

будем говорить прогиб n%), где ΔY – прогиб кессона по оси Y, а L – полуразмах 

кессона. 

Результаты статического расчета с большой точностью совпадают в 

линейном и нелинейном случае и друг с другом.  

Для сравнения, в модели самолета подобного типа, построенной в 

комплексе программ АРГОН, при расчетных нагрузках достигается 

максимальный прогиб конца кессона в 15%, при максимальных 

эксплуатационных нагрузках в 10%, в условиях горизонтального полета в 4.4%. 

Рассматриваемых нами прогибов до 25% вполне достаточно для оценки влияния 

деформаций, возникающих у данного крыла в полете. 

1.3.1 Модальный анализ 

Далее с помощью расчета статических деформаций с учетом нелинейности 

и последующего расчета собственных колебаний получим зависимость частот 

собственных колебаний от величины прогиба. Отметим наиболее интересные 

воздействия прогиба крыла на собственные частоты и формы:  
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У второго тона (f0% = 3.162 Гц 1-й горизонтальный изгиб кессона + кручение 

корневой части) наблюдается незначительный рост частоты от прогиба конца 

кессона (от 0% до 4.4%), а затем более резкое падение частоты (при изменении 

прогиба от 4.4% до 25%). Появляется легкое подкручивание тонкой части 

кессона.  В сумме от 0% до 25% прогиба частота 2-го тона падает на 10% от 

начальной величины. В окрестности 4.4% прогиба 2 тон, возрастая, подходит к 

третьему, но, не доходя до него, опадает. Крутильная компонента возрастает с 

ростом прогиба.  На рисунке 1.3.3 представлены формы колебаний для 0% и 25% 

прогиба. 

 
Рисунок 1.3.3. 1-й горизонтальный изгиб кессона + кручение корневой части 

Третий тон (f0% = 3.596 Гц 2-й вертикальный изгиб + 1-й горизонтальный 

изгиб + кручение корневой части кессона) от 0% до 4.4% прогиба демонстрирует 

падение собственной частоты, а от 4.4% рост. В сумме от 0% до 25% прогиба 

частота 3-го тона возрастает на 3% от начальной величины. Форма 

горизонтальных колебаний меняет свой знак вклада в общую форму колебаний 

вблизи 5% прогиба (рисунок 1.3.4). Крутильная компонента возрастает с ростом 

прогиба. 
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Рисунок 1.3.4. 2-й вертикальный изгиб + 1-й горизонтальный изгиб + кручение 

корневой части кессона 

Частота шестого тона (f0% = 8.464 Гц 3-й вертикальный + 2-й 

горизонтальный изгиб + подкручивание основания кессона) растет при изменении 

прогиба от 0% до 25% на 3% от начальной величины. Крутильная компонента 

возрастает с ростом прогиба. В остальном форма колебаний от прогиба не 

меняется. 

Частота десятого тона (f0% = 17.919 Гц 2-я форма кручения кессона) 

существенно растет при изменении прогиба от 0% до 25% на 6.6% от начальной 

величины. В форме колебаний с ростом прогиба появляются небольшие 

горизонтальные смещения 

Таким образом заметим, что, немного не доходя до 5% прогиба, мы имеем 

некую особую точку для модального анализа данной модели. Возможно, 

возникновение такой точки связано с конструкционными особенностями. В 

дальнейшем это скажется и в расчете на флаттер. 

1.3.2 Расчет на флаттер 

Для создания аэродинамического воздействия используется метод 

дискретных диполей для дозвуковых задач.  

Предполагается, что все несущие поверхности расположены параллельно 

потоку. Используется линейная аэродинамическая теория. Каждая несущая 

поверхность делится на элементарные панели. Панели располагаются в форме 

ленты (одна за другой), параллельной направлению скорости свободного потока.  
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Для расчета на флаттер кессона используется PK-метод – вычисляются 

собственные значения для значений скоростей, определяемых пользователем.  

По результатам расчета на флаттер строятся зависимости логарифмического 

коэффициента демпфирования и частоты колебаний от скорости. Полученные 

зависимости логарифмического коэффициента демпфирования от скорости 

потока дают возможность определить скорости флаттера.  

Определим минимальное необходимое число тонов собственных частот, 

учтенных для расчета флаттера. Определять будем для 0% и 20% прогиба крыла в 

нестационарном потоке у земли. Как мы видим по графику (рисунок 1.3.5), 

минимальное число собственных тонов для учета 2-х форм флаттера равно 10. 

Для всех дальнейших расчетов его и будем использовать. 

 
Рисунок 1.3.5. Сходимость скорости флаттера по количеству тонов 

Расчет на флаттер выполняется для двух характерных высот. Первым шагом 

мы рассматриваем нестационарный расчет флаттера (используем набор чисел 

Струхаля от 0.001 до 5) у земли  с учетом конструкционного демпфирования. 

Типичный пример зависимости демпфирования и частоты от скорости приведен 

на рисунке 1.3.6, зависимость скорости флаттера от прогиба приведена на 

рисунке 1.3.7.  
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Рисунок 1.3.6. Зависимость демпфирования и частоты от скорости при прогибе 

конца кессона 0%, M = 0.82 

В этом случае мы имеем две формы флаттера с частотами f10%= 3.09 Гц и 

f20%= 5.12 Гц. Для возникновения первой формы флаттера уже в районе 7.5% 

прогиба существенно превышается рассматриваемый диапазон скоростей. То 

есть, первая форма флаттера присутствует в допустимом диапазоне скоростей 

только от 0% до 7.5% прогиба. Критическая скорость первой формы флаттера, 

при 0% прогиба равна 235 м/с, а критическая скорость второй формы флаттера 
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при 0% прогиба равна 313 м/с. От 0% до 10% она падает, достигая минимума 305 

м/с, а затем растет. Первая форма флаттера связана с 1-ой горизонтальной и 1-ой 

вертикальной изгибными формами колебаний, а также с закручиванием корневой 

части кессона. Вторая связана с 2-ой вертикальной изгибной формой колебаний и 

закручиванием конца кессона. 

 
Рисунок 1.3.7. Зависимость скорости флаттера от прогиба (H=0 м) 

Затем осуществляется расчет флаттера на высоте 10000 м (плотность 

воздуха почти в 3 раза меньше). В этом случае мы имеем две формы флаттера с 

частотами f10%= 3.029 Гц и f20%= 4.876 Гц. Первая форма флаттера присутствует 

только от 0% до 6% прогиба в допустимом диапазоне скоростей. При 0% прогиба 

(недеформированное крыло) первая форма флаттера возникает при индикаторной 

скорости 221 м/с. Индикаторная скорость, при которой возникает вторая форма 

флаттера, при 0% прогиба равна 289 м/с. От 0% до 10% она падает, достигая 

минимума в 285 м/с, а затем растет. Первая форма флаттера связана с 1-ой 

горизонтальной и 1-ой вертикальной изгибными формами колебаний, а также с 

закручиванием корневой части кессона. Вторая связана с 2-ой вертикальной 

изгибной формой колебаний и закручиванием конца кессона.  
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 Таким образом, здесь выполнена оценка влияния деформаций крыла в 

полете на частоты упругих колебаний и критическую скорость флаттера для 

крыла типичного СМС. В данном случае это влияние не велико, но при росте 

удлинения и повышении гибкости крыла оно может увеличиться, как будет 

показано ниже. 

 

1.4 Исследование влияния деформаций на характеристики аэроупругости 

типичного БЛА с гибким крылом большого удлинения 

Объект исследования – типичный беспилотный летательный аппарат (БЛА) 

с гибким крылом большого удлинения. В данном разделе мы рассмотрим 

некоторые из вышеописанных явлений в отечественном комплексе программ 

АРГОН. 

 1.4.1 Построение базовой расчётной модели 

Для базовой модели используется левая система координат: ось Ох вдоль 

потока по оси фюзеляжа, Oy - вверх, Oz в сторону правого крыла. Начало 

глобальной системы координат по оси Ох находится в точке носа фюзеляжа. 

Аэродинамическая схема и разбиение на элементарные трапеции показаны на 

рисунке 1.4.1.  

Для представления упруго-массовых свойств расчетной модели 

использованы 5 упругих поверхности (УП): фюзеляж, крыло, V – образное 

оперение, киль, фиктивная стенка V – образного оперения. Для фюзеляжа, крыла 

и оперения заданы степени свободы для изгиба в двух плоскостях и для кручения. 

Между собой поверхности соединены 6-степенными пружинами. Распределение 

жесткостей и масс по агрегатам было задано в балочном приближении. Общий 

вид упруго-массовой расчётной модели показан на рисунке 1.4.2. 
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Рисунок 1.4.1. Аэродинамическая расчётная схема самолёта. Общий вид 

 
Рисунок 1.4.2. Упруго-массовая расчётная схема самолёта 

На крыле и оперении заданы аэродинамические профили (например, 

рисунок 1.4.3). На крыле также заданы крутки (таблица 1.4.1). Крутка сечений 

оперения равна нулю. 
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Рисунок 1.4.3. Профиль крыла 

Таблица 1.4.1. Крутка сечений крыла 
Za, % α_крутка 

5.25 2.803 

22.9 1.765 

42.3 0.231 

60.8 -0.427 

82 -1.641 

100 -1.906 

 

1.4.2. Построение расчётных моделей БЛА с деформированными крыльями 

Как мы выяснили в предыдущих разделах, наибольшее влияние на частоты 

и формы балочной модели крыла оказывает именно изменение геометрической 

формы конструкции от прогиба, а не напряженное состояние в ней. Так как 

АРГОН не производит модальный расчет с учетом нагружения или деформации, 

мы построим модель с предварительно деформированными крыльями. 

Сформируем другую модель, в которой крыло состоит из 5 УП вместо 1, разбив 

первоначальное УП. Границами УП будут границы частей флаперонов. 

Аэродинамическая схема и разбиение на элементарные трапеции совпадает с 

предыдущей моделью.  

Построим дополнительные расчетные модели, отображающие крыло в 

потоке при крейсерском скоростном напоре на перегрузках -1, 1.2, 3.5 

(соответствует эксплуатационной нагрузке), 5.25 (соответствует расчетной 
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нагрузке). В данном случае разные перегрузки вызовут разные прогибы крыла. 

Аппарат во всех расчетных случаях сбалансирован. Таким образом, мы сможем 

учесть влияние прогиба крыла в полете на его характеристики аэроупругости. Для 

начала определим, какой прогиб крыла в % от его полуразмаха вызывают данные 

перегрузки (рисунок 1.4.4). 

 

Рисунок 1.4.4. Зависимость прогиба от перегрузки  

Вычислим перемещения точек в выбранных нами сечениях на границах УП 

составляющих крыло, а затем рассчитаем новые координаты и углы V-образности 

для этих УП. Таким способом мы сможем получить модели с деформированным 

крылом, приблизительно соответствующим форме крыла в полете при выбранных 

нагрузках (расчетных случаях). Длина каждого участка крыла остается 

постоянной. Деформации крыла в плоскости не учитываются, так как они 

незначительны по сравнению с нормальными деформациями. Подробнее 

алгоритм будет изложен в разделе 1.6, в котором описана сформированная 

методология. На рисунке 1.4.5 изображены, некоторые расчетные схемы, 

отображающие деформированное состояние крыла. 

 
 



31 

 

 
n = -1  

 
n = 3.5 

Рисунок 1.4.5. Аэродинамическая расчётная схема деформированных моделей, 
вид спереди 

1.4.3. Оценка модальных характеристик 

В таблице 1.4.2 результат модального анализа, для моделей с 1 УП и 5 УП 

при недеформированных крыльях (частоты обезразмерены по частоте 1-го тона 

моделей с 1 УП в симметричном и антисимметричном случае), а также разница 

частот моделей. Как видно из таблицы, модальные характеристики моделей 

согласуются друг с другом довольно точно. Таким образом переход от модели с 1 

УП к модели с несколькими УП правомерен. 

Таблица 1.4.2. Сравнение собственных частот моделей с недеформированными 
крыльями: (с) – симметричный случай, (а) – антисимметричный случай. 

  1 УП 1 УП 5 УП 5 УП 1УП-5УП 1УП-5УП 
№ тона f(с) f(а) f(с) f(а) Δf/f0(с), % Δf/f0(а), % 

1 1.00 1.00 0.9989 0.9980 -0.1 -0.21 
2 2.60 1.67 2.595 1.669 -0.12 -0.11 
3 2.64 1.89 2.632 1.891 -0.19 -0.07 
4 3.45 2.80 3.450 2.802 -0.04 -0.07 
5 3.65 3.15 3.652 3.153 -0.04 -0.02 
6 6.20 4.10 6.157 4.068 -0.67 -0.74 
9 8.21 5.79 8.210 5.790 -0.05 -0.07 

 
На рисунках 1.4.6 и 1.4.7 представлены некоторые частоты 

(обезразмеренные) и формы низших тонов симметричных и антисимметричных 

упругих колебаний свободной конструкции. 
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f1 = 1.00 (ВИКр-I) 

 
f2 = 2.60 (ГИкр-I) 

 
f3 = 2.64 

 
f4 = 3.45 

 
f5 = 3.65 

 
f6 = 6.20 

 
f9 =8.21 

 

  

Рисунок 1.4.6. Частоты и формы некоторых низших тонов симметричных упругих 
колебаний конструкции вне потока 
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f1 = 1.00 

 
f2 = 1.67 

 
f3 = 1.89 Гц 

 
f4 = 2.80 

 
f5 = 3.15 

 
f6 = 4.10 

  

 
f9 = 5.79 

 

Рисунок 1.4.7. Частоты и формы некоторых низших тонов антисимметричных 
упругих колебаний конструкции вне потока 

Теперь рассмотрим изменение частот для модели при разных перегрузках 

(Таблица 1.4.3). Отметим, что и для данной модели рост прогиба крыла 

сказывается на его собственных частотах. 
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Таблица 1.4.3. Частоты собственных колебаний при разных перегрузках 
  тон № 1 тон № 1 тон № 2 тон № 2 тон № 3 тон № 3 

n, g f(с) f(а) f(с) f(а) f(с) f(а) 
-1 1 1.0000 2.603 1.6736 2.631 1.8910 
1.2 1.0003 0.9998 2.598 1.6717 2.635 1.8944 
3.5 1.0008 0.9988 2.567 1.6567 2.623 1.8893 
5.25 1.0013 0.9978 2.516 1.6353 2.616 1.8807 

  тон № 4 тон № 4 тон № 5 тон № 5 тон № 6 тон № 6 
n, g f(с) f(а) f(с) f(а) f(с) f(а) 
-1 3.4545 2.8012 3.657 3.1589 6.105 3.9727 
1.2 3.4543 2.8077 3.657 3.1584 6.164 4.0750 
3.5 3.4540 2.7959 3.6562 3.1566 6.215 4.0102 
5.25 3.4532 2.7767 3.6546 3.1530 6.247 3.9506 

  тон № 7 тон № 7 тон № 8 тон № 8 тон № 9 тон № 9 
n, g f(с) f(а) f(с) f(а) f(с) f(а) 
-1 7.0171 4.2027 7.533 5.5879 8.218 5.7871 
1.2 7.0198 4.1414 7.558 5.5736 8.218 5.8007 
3.5 6.9770 4.2658 7.632 5.5608 8.237 5.8160 
5.25 6.9181 4.3867 7.734 5.5501 8.256 5.8330 

 

Максимального отклонения от значений при недеформированном крыле 

частоты достигают при n = 5.25, то есть при максимальном прогибе из 

рассматриваемых. 

1.4.4. Статическая аэроупругость 

Для анализа характеристик статической аэроупругости выполнены расчёты 

безразмерных аэродинамических производных в зависимости от скоростного 

напора при разных числах Маха. Согласно принятой в ЦАГИ методике расчётов 

характеристик статической аэроупругости, рассматриваются два типа 

характеристик, которые дополняют друг друга: характеристики закреплённой и 

свободной конструкции. При расчёте закреплённой конструкции не учитывается 

влияние упругих деформаций, обусловленных силами инерции, на производные 

аэродинамических коэффициентов по параметрам движения. Такие производные 

называют также производными "невесомого" самолета (или самолета, вся масса 

которого сосредоточена в центре масс). Влияние инерционных сил в этом случае 

определяется отдельно в виде производных yn
yc , yn

zm , и т.д. 
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При расчёте свободной конструкции учитывается влияние инерционных сил 

(соответствующих данному распределению масс) на аэродинамические 

производные; используются соотношения между углами, угловыми скоростями и 

перегрузками для установившегося движения. Такие производные называют 

также производными "весомого" самолета. Совместное рассмотрение 

производных "весомого" и "невесомого" самолета позволяет оценить влияние 

распределения масс (в том числе и при других, нерассмотренных, вариантах 

загрузки) на характеристики статической аэроупругости. В основном это касается 

продольного движения. 

Приняты следующие обозначения: q – скоростной напор в кПа; 

α, – угол атаки в радианах; / – для обозначения производной; например, Cy/a 

означает производную cy
α . 

 В данном случае мы будем рассматривать в основном характеристики 

«весомой» модели. Влияние упругости на cy
α  показано на рисунке 1.4.8; на 

предельных скоростных напорах и числах Маха cy
α  повышается на 25.9% для 

«весомой» и 24.9% для «невесомой» конструкции. Как и следовало ожидать для 

самолёта рассматриваемой компоновки, наблюдается тенденция к аэроупругой 

дивергенции.  Сдвиг положения аэродинамического фокуса вперёд достигает 

11.9% САХ (рисунок 1.4.9) для "невесомой" конструкции и 0.12% - для "весомой". 

На предельных скоростных напорах эффективность руля направления по 

рысканию снижается на 1%. Эффективность флаперонов по крену практически не 

меняется во всем рассматриваемом диапазоне перегрузок. Эффективность рулей 

высоты по крену растет на 5%. Эффективность флаперонов по тангажу падает на 

1.4% для внутреннего флаперона и растет на 5.2% для внешнего. Эффективность 

рулей высоты по тангажу растет на 7.1%. 
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Рис .1.4.8. Влияние упругости конструкции на производную коэффициента 
подъёмной силы по углу атаки. Рассматривается производная для всего самолета 

 
Рисунок 1.4.9. Влияние упругости конструкции на положение аэродинамического 

фокуса 

Влияние деформаций крыла на его характеристики статической 

аэроупругости в данной постановке задачи не превышает 5% в продольном канале 

и более существенно в боковом канале. Это связано с тем, что даже для самых 

больших рассмотренных перегрузок в заданном расчетном случае деформация не 

превышает 12% полуразмаха и не может считаться достаточно большой. 
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1.4.5. Флаттер 

 В расчете на флаттер для базовой модели с 1 УП и для модели с 

недеформированным крылом из 5 УП результаты совпадают с большой степенью 

точности. В дальнейшем используется модель из 5 УП.  

Графики изменения критических скоростей флаттера от перегрузки 

показаны на рисунках 1.4.10 - 1.4.11.  

От n = 1.2 (прямое крыло) до n = 5.25 (максимальная деформация) 

критическая скорость второй формы флаттера падает почти на 50%. По итогам 

расчетов, запасы данной модели по скорости флаттера более 20%, а значит 

достаточны даже в случае больших деформаций, что, однако, не отменяет 

необходимость учитывать их в расчетах. При этом следует отметить, что 2-я 

форма флаттера возникает лишь у деформированного крыла (рисунок 1.4.11).  

Более подробно о подобной форме написано в 3-й главе, где 

рассматривается экспериментальное сопровождение модели БЛА для АДТ. 

 
Рисунок 1.4.10. Зависимость критической скорости первой формы флаттера от 

перегрузки 
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Рисунок 1.4.11. Зависимость критической скорости второй формы флаттера от 
перегрузки  

1.5 Беспилотный летательный аппарат с удлинением λ=30   

В данном разделе рассмотрена расчетная модель БЛА "Helios Prototype", 

который исследовался в рамках создания программы высотного БЛА большой 

продолжительности полета (HALE, см., например, [16, 10], рисунок 1.5.1). Целью 

раздела является оценка влияния статических деформаций крыла БЛА в полете на 

характеристики аэроупругости. 

 
Рисунок 1.5.1 - БЛА "Helios Prototype" в полете 

БЛА представляет собой летающее крыло сверхбольшого удлинения λ = 30. 

Модель крыла состоит из 6 частей. К крылу прикреплены вертикальные фюзеляж 

и пилоны. Концевые части крыла отклонены от горизонтальной плоскости на 10°. 
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Размах крыла L = 72.8 м; хорда B = 2.44 м; Высота пилона и фюзеляжа H = 1.83 м; 

Длина одного сегмента Ls = 12.2 м. Масса крыла Mк=653.6 кг. Масса фюзеляжа 

Mф = 254.2 кг. Масса пилона Mп = 22.7 кг. 

1.5.1 Расчетная модель  

Аэродинамическая схема и разбиение на элементарные трапеции показаны 

на    рисунке 1.5.2.  

 
Рисунок 1.5.2. Аэродинамическая расчётная схема БЛА. Общий вид 

Для крыла заданы степени свободы для изгиба в двух плоскостях и для 

кручения. Фюзеляж и пилон – жесткие. Между собой поверхности соединены 6-

степенными пружинами. Распределение жесткостей и масс по агрегатам было 

задано в балочном приближении. Крыло смоделировано жесткостной балкой 

находящейся на 0.3 хорды и массовой на 0.4 хорды. Общий вид упруго-массовой 

расчётной модели показан на рисунке 1.4.3.  

Построение расчётных моделей БЛА с деформированными крыльями 

делается по тому же алгоритму, как и в разделе 1.4. Вместо перегрузки здесь 

определяющим прогибы параметром для построения дополнительных моделей 

является угол атаки. Угол атаки БЛА в крейсерском полете α = 5.78°. Прогибы 

конца крыла в полете с заданными углами атаки при движении с номинальной 

скоростью V = 12.2 м/с показаны на рисунке 1.5.4. Диапазон углов атаки выбран 

так, чтобы при минимальном из них прогиб конца крыла был положителен, а при 

максимальном прогиб не превышал половины полуразмаха крыла.  
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Рисунок 1.5.3. Упруго-массовая расчётная схема БЛА 

 
Рисунок 1.5.4. Зависимость геометрического прогиба конца крыла от угла атаки 

В итоге строятся 8 дополнительных расчетных моделей для разных величин 

прогибов (Некоторые из них показаны на рисунке 1.5.5). 

Одной из целей данного исследования является верификация расчетных 

схем полиномиального метода Ритца, используемого в комплексе программ 

АРГОН, для расчета характеристик аэроупругости крыла сверхбольшого 

удлинения. Поэтому была создана дополнительная расчетная модель БЛА для 

системы MSC.Nastran. Результаты модального анализа показали, что частоты и 

формы расчетных моделей согласуются с хорошей точностью. 
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α = 4.9°  

 
α = 6.6° 

 
α = 8.7° 

Рисунок 1.5.5. Аэродинамическая схема БЛА, вид спереди 

 
1.5.2 Оценка модальных характеристик 

На рисунке 1.5.6 и 1.5.7 представлены некоторые частоты и формы низших 

тонов симметричных и антисимметричных упругих колебаний 

недеформированной свободной конструкции. В таблице 1.5.1 и 1.5.2 

представлены сравнения частот для приведенных выше 8 моделей 

деформированного БЛА на разных углах атаки, а соответственно с разным 

прогибом конца крыла для симметричного и антисимметричного случая. 

Обозначения типа (1 -8%) показывает номер тона (1) и изменение частоты тона от 

минимального угла атаки к максимальному (-8%).  

Наиболее заметно влияние деформаций на частоты следующих симметричных 

тонов: 

3-го (закручивание крыла относительно фюзеляжа) падение на 34%, 

5-го (4-й вертикальный изгиб) падение на 32%, 

9-го (5-й вертикальный изгиб) рост на 22%; 

А также антисимметричных тонов: 

1-го (1-й вертикальный изгиб) падение на 23%, 
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2-го (2-й вертикальный изгиб) падение на 54%, 

4-го (3-й вертикальный изгиб) падение на 31%. 

Таблица 1.5.1. Симметричный случай 

α (°) 

1 

-8% 

2 

-6.9% 

3 

-33.6% 

4 

-3% 

5 

-32% 

6 

-3% 

7 

-0.3% 

8 

+11% 

9 

+21.7% 

10 

+1.2% 

4.91 0.187 0.986 1.48 2.491 4.922 5.10 7.705 8.859 11.119 16.000 

5.20 0.186 0.985 1.79 2.492 4.929 5.16 7.725 9.902 11.081 15.997 

5.49 0.186 0.984 1.84 2.492 4.938 5.32 7.735 10.906 11.102 15.989 

5.78 0.185 0.982 1.78 2.491 4.938 5.38 7.741 10.940 11.881 15.978 

6.06 0.184 0.981 1.69 2.489 4.934 5.33 7.745 10.864 12.481 15.963 

6.64 0.182 0.976 1.50 2.482 4.868 5.05 7.745 10.675 13.099 15.929 

7.22 0.180 0.970 1.32 2.471 4.480 4.97 7.736 10.455 13.346 15.892 

8.66 0.172 0.918 0.98 2.415 3.348 4.95 7.682 9.832 13.533 15.808 

Таблица 1.5.2. Антисимметричный случай 

α (°) 

1  

-23% 

2  

-54% 

3  

-2.2% 

4  

-30.8% 

5  

-4.9% 

6  

-0.7% 

7  

-4.1% 

8  

+0.5% 

9  

-0.7% 

10  

-4.6% 

4.91 0.617 1.25 1.896 4.098 4.316 6.920 10.008 13.15 14.598 19.33 

5.20 0.616 1.17 1.896 4.098 4.441 6.924 9.996 13.18 14.595 19.31 

5.49 0.615 1.09 1.895 4.097 4.486 6.927 9.983 13.21 14.591 19.28 

5.78 0.613 1.01 1.895 4.096 4.460 6.930 9.967 13.24 14.586 19.24 

6.06 0.611 0.94 1.893 4.094 4.379 6.932 9.948 13.26 14.581 19.20 

6.64 0.605 0.82 1.889 4.049 4.147 6.931 9.900 13.27 14.568 19.09 

7.22 0.598 0.70 1.883 3.744 4.108 6.923 9.838 13.27 14.552 18.93 

8.66 0.473 0.57 1.854 2.838 4.103 6.874 9.596 13.21 14.494 18.43 
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f1 = 0.187 Гц                                           f2 = 0.986 Гц 

            
f3 = 1.036 Гц                                            f4 = 2.490 Гц 

           
f5 = 4.941 Гц                                              f6 = 5.710 Гц 

           
f7 = 7.595 Гц                                                f8 = 7.989 Гц 

Рисунок 1.5.6. Частоты и формы нескольких низших тонов симметричных 
упругих колебаний конструкции недеформированного БЛА вне потока 
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f1 = 0.618 Гц                                              f2 = 1.270 Гц 

           
f3 = 1.895 Гц                                              f4 = 4.098 Гц 

           
f5 = 4.223 Гц                                              f6 = 6.918 Гц 

           
f7 = 10.009 Гц                                            f8 = 13.135 Гц 

Рисунок 1.5.7. Частоты и формы нескольких низших тонов антисимметричных 
упругих колебаний конструкции недеформированного БЛА вне потока 
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1.5.3 Статическая аэроупругость 

Влияние упругости конструкции на производную коэффициента подъёмной 

силы по углу атаки для модели при разных прогибах показано на рисунке 1.5.8. 

 
Рисунок 1.5.8. Влияние упругости конструкции на производную коэффициента 

подъёмной силы по углу атаки  

 Подъемная сила отнесена к исходной площади недеформированного крыла. 

На графике видна тенденция модели к аэроупругой дивергенции (рост 

производной при увеличении скоростного напора), а также общее падение 

коэффициента подъёмной силы при росте угла атаки. Последнее связано с 

изменением V-образности крыла, т.е. с уменьшением эффективной несущей 

поверхности крыла. В свою очередь снижение подъемной силы снизит нагрузки 

на крыло. В расчете, где деформации считаются малыми, данным явлением 

обычно пренебрегают. Следует также отметить, что, как и в предыдущем разделе 

при прогибе конца крыла меньше 20%-25% полетные деформации оказывают 

незначительное влияние на характеристики статической аэроупругости. При 

больших деформациях ситуация меняется. 

1.5.4 Флаттер 

Выполнен расчет на флаттер для 8 построенных моделей. Зависимость 

критической скорости флаттера от деформации крыла, в данном случае 

представленной через изменение угла атаки показана на рисунке 1.5.9. В 
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симметричном случае возникают две формы флаттера: 1-я возникает от 

взаимодействия 2-го (2-й вертикальный изгиб) и 3-го (закручивание крыла 

относительно фюзеляжа) тонов, 2-я от взаимодействия 6-го (2-я форма 

закручивания крыла относительно фюзеляжа) и 8-го (3-я форма кручения крыла 

относительно фюзеляжа) тонов. В антисимметричном случае возникает одна 

форма флаттера от взаимодействия 5-го (2-я форма кручения) и 6-го (4-й 

вертикальный изгиб) тонов. Частота форм флаттера показана на рисунке 1.5.10. 

 
Рисунок 1.5.9. Зависимость критической скорости флаттера от угла атаки 

Начиная с угла атаки α=5.7°, критическая скорость 1 формы симметричной 

и антисимметричной флаттера убывает почти линейно, примерно на 10%-15% при 

увеличении угла атаки на 1°, или, что примерно то же самое, при увеличении 

прогиба на 12% полуразмаха крыла. Критическая скорость флаттера 2 формы 

растет при увеличении прогиба. 
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Рисунок 1.5.10. Зависимость частоты флаттера от угла атаки 

Следует отметить, что в работе [10] на похожей по конструкции модели с 

удлинением λ = 32 был получен качественно похожий результат для первой 

формы флаттера (рисунок 1.5.11.). 

 
Рисунок 1.5.11. Влияние угла атаки в корневом сечении крыла на скорость и 

частоту флаттера (в статье [10] Figure 1) 
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1.5.5 Анализ летного происшествия с БЛА HP03-02 26.06.2003 

 Рассматриваемый аппарат HP03-02 (рисунок 1.5.12) 26 июня 2003 года в 

10.36 утра разрушился (рисунок 1.5.13) в воздухе при полете над тихим океаном. 

 
Рисунок 1.5.12. Аппарат HP03-02 в полете (четко видны большие деформации) 

 
Рисунок 1.5.13. Крушение аппарата HP03-02 
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В отчете, посвященном крушению данного аппарата [15], указаны 

некоторые данные по режиму полета в момент инцидента. БЛА летел со 

скоростью 11.3-11.6 м/с на высоте 853 м над уровнем моря. Обратившись к 

рисунку 1.5.9 отметим, что угла атаки в 8° будет достаточно для возникновения 

деформаций крыла снижающих критическую скорость антисимметричной формы 

флаттера до скорости полета в момент крушения. Для 1-й симметричной формы 

флаттера достаточно будет угла атаки в 11°. Таким образом, даже небольшой 

вертикальный порыв в 1 - 2 м/с мог перевести аппарат из крейсерского режима с 

углом атаки в 4.57° в режим на котором возникает флаттер, что с высокой 

вероятностью и произошло с данным аппаратом. Данное предположение не 

противоречит выводам зарубежных коллег. 

Из рассмотренного примера видно, что учет полетных деформаций может 

иметь определяющее значение для характеристик флаттера ЛА с крылом 

сверхбольшого удлинения. 

1.6 Методология исследования влияния квазистатических деформаций на 

характеристики статической и динамической аэроупругости ЛА с крылом 

большого удлинения 

Схема взаимодействия упругой конструкции ЛА с потоком воздуха может 

быть изложена по-разному в зависимости от подходов к анализу явлений 

статической аэроупругости. Здесь приведем схему, удобную для дальнейшего 

рассмотрения особенностей процедур расчета в системе многодисциплинарного 

анализа и проектирования конструкций АРГОН [6]. 

 В общем случае летательный аппарат может рассматриваться как 

трехмерная конструкция, на поверхность которой действует распределение 

аэродинамических сил, зависящее от параметров потока, движения и упругих 

деформаций конструкции. Такая постановка задачи аэроупругости имеет смысл 

для ЛА, для которых является существенным перераспределение 

аэродинамических сил из-за "оболочечных" деформаций, например дирижаблей. 
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Здесь будем рассматривать ЛА типа самолетов, для которых можно сделать ряд 

упрощающих предположений, оправданных для практических расчетов. 

o Явления аэроупругости определяются деформациями несущих поверхностей, 

которые можно считать тонкими. Поэтому достаточно рассматривать 

перераспределение разности давлений между верхней и нижней поверхностью, 

а не перераспределение давления отдельно на верхней и нижней поверхности 

из-за упругости конструкции. 

o Несущие поверхности современных гражданских самолетов можно считать 

крыльями большого удлинения с недеформируемым профилем. 

o Упругие деформации крыла большого удлинения описываются комбинацией 

деформации изгиба оси жесткости и деформации кручения вокруг оси 

жесткости.  

o Изменение аэродинамических сил упругой конструкции в квазистатической 

постановке связано с изменением поточной крутки сечений несущих 

поверхностей и изменением направления действия аэродинамических сил из-за 

"чисто изгибной" деформации (с изменением локальных углов V-образности). 

При указанных предположениях квазистатическое распределение 

коэффициента перепада давления P∆  является функцией (в общем случае 

нелинейной) от параметров движения самолета как твердого тела ωδβα ,,,, n  

(углов атаки, скольжения, отклонения рулей и угловой скорости в 

установившемся маневре), распределения дополнительных углов атаки упрα  и 

смещений хорд несущих поверхностей в вертикальном и горизонтальном 

направлениях  упрy , упрz  из-за упругих деформаций: 

( )упрупрупрA zyFP ,,,,,, αωδβα=∆                                             (1.6.1) 

 Упругие деформации в свою очередь зависят от аэродинамических и 

инерционных сил: 

( )ω∆=α ,,nPFУупр                                                       (1.6.2) 
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 Система уравнений (1.6.1)-(1.6.2) относительно неизвестных P∆ ,  упрα , упрy , 

упрz  может быть решена разными способами. После этого могут быть вычислены 

деформации конструкции, распределение нагрузок в разных видах и все 

остальные необходимые характеристики статической аэроупругости. 

Уравнение (1.6.1) решает программа расчета аэродинамических сил, а 

уравнение (1.6.2) – программа расчета конструкции. Простое итерационное 

решение при фиксированных параметрах движения может быть построено так: 

0)0( =α упр  

0)0( =упрy  

0)0( =упрz  

( ))()()()( ,,,,,, k
упр

k
упр

k
упрA

k zyFP αωδβα=∆   

 

 

, k=0, 1, 2, … 
 Итерации повторяются до сходимости, например, по упругим деформациям: 

ε≤α−α + )()1( k
упр

k
упр . 

 Заметим, что учет смещений хорд несущих поверхностей упрy , упрz  означает 

необходимость перестроения аэродинамической сетки на каждой итерации (учет 

деформации аэродинамической сетки).  

В случае линейной аэродинамики, линейной упругости и без учета 

деформаций аэродинамической сетки система уравнений (1.6.1) - (1.6.2) может 

быть записана в следующем виде: 

)(1
упрAP α+α=∆ −  

PSCq f
упр ∆=α α  

где  q – скоростной напор;  

A – матрица коэффициентов аэродинамического влияния;  
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Cαf – матрица коэффициентов упругого влияния конструкции;  

S – диагональная матрица площадей панелей.  

 В данном случае система уравнений может быть решена без итераций в 

конечном виде; для искомого распределения давления получается следующее 

матричное уравнение: 

α=∆− α PSCqA f )(                                                      (1.6.3) 

Такой подход (так называемый метод коэффициентов влияния) реализован в 

расчетном комплексе АРГОН. Матрица Cαf обычно вычисляется через матрицу 

жёсткости, определяемую полиномиальным методом Ритца, но могут быть 

использованы и другие методы, например, метод конечного элемента. 

Распределение давления по упругому самолету получается решением этой 

системы линейных алгебраических уравнений.  

В данном разделе ниже разработан подход к определению статических 

деформаций ЛА с учетом деформаций аэродинамической сетки и изменения 

взаимного расположения упруго-массовых элементов расчетной модели в 

предположении линейной аэродинамики и линейной упругости. После 

определения деформированного состояния выполняется анализ характеристик 

статической и динамической аэроупругости новой (деформированной) расчетной 

модели в линейной постановке. 

Предполагается, что аэродинамические возмущения и упругие перемещения 

малы, а положение центра масс и форму летательного аппарата в плане можно 

считать постоянными при изменении деформаций. Продольное движение с 

учётом симметричных упругих деформаций и боковое движение с учётом 

антисимметричных упругих деформаций рассматриваются раздельно. 

Для расчёта аэродинамических сил в задачах статической аэроупругости 

используется линейный панельный метод (метод Вудворта). Упруго-массовые 

свойства конструкции описываются на основе полиномиального метода Ритца. 

Решение задач статической аэроупругости ведется методом коэффициентов 

влияния.  
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Для расчета аэродинамических сил в задачах динамической аэроупругости 

используется метод дискретных диполей. Решение задачи о флаттере выполняется 

в частотной области по траектории корней уравнения колебаний упругой 

конструкции в потоке. 

На основе сказанного выше построен алгоритм, предназначенный для учета 

влияния возникающих в полете деформаций на характеристики аэроупругости ЛА 

в комплексе программ АРГОН. Основные предположения и этапы алгоритма 

приведены ниже. 

Предполагается, что построена и отлажена расчетная модель летательного 

аппарата, в которой крыло по размаху разбито на несколько упругих 

поверхностей (УП) метода многочленов. Количество УП может быть разным в 

зависимости от конструкционных особенностей, для практики достаточно 3-5 УП. 

Для заданного расчетного случая вычисляются нагрузки, деформации и 

крутки на рассматриваемом агрегате (крыле). Эти результаты используются для 

модификации расчетной модели летательного аппарата: начало координат, угол 

V-образности и углы крутки каждой УП крыла изменяются в соответствии с 

полученными деформациями для их кусочно-линейной аппроксимации. Длина 

каждого участка крыла остается постоянной. Деформации крыла в плоскости не 

учитываются.  

Затем на измененной расчетной модели вычисляются деформации и крутки, 

и с их использованием строится измененная расчетная модель второй итерации. 

Процесс повторяется до тех пор, пока различие в прогибе и крутке между двумя 

соседними итерациями не станет меньше заданного значения. В среднем расчет 

сходится за 3-5 итераций (пример сходимости по количеству итераций для 

типичного БЛА показан на рис. Рисунок 1.6.1). 
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Рисунок 1.6.1. Сходимость прогиба по количеству итераций 

Построенная таким способом расчетная модель является кусочно-линейным 

приближением расчетной модели аппарата в полете с учетом полетных 

деформаций и может быть использована для решения задач аэроупругости. При 

этом меняется как аэродинамическая схема, так и упруго-массовая схема 

летательного аппарата:  

o изменение аэродинамической схемы приводит к уменьшению 

эффективного размаха крыла, изменению направления аэродинамических сил и 

увеличению эффективного угла V-образности;  

o изменения упруго-массовой схемы (взаимного расположения УП) 

приводят к появлению дополнительного взаимодействия между деформациями 

кручения и горизонтального изгиба.  

 Учитывая сказанное выше, а также структуру многодисциплинарного 

расчетного комплекса АРГОН, можно сформулировать методологию 

исследования влияния квазистатических деформаций на характеристики 

статической и динамической аэроупругости ЛА с крылом большого удлинения. 

Она заключается в согласованном применении: 

o полиномиального метода Ритца для расчета упруго-массовых свойств 

конструкции; 
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o панельного метода для расчета квазистатических аэродинамических 

сил; 

o метода коэффициентов влияния для расчета упругих деформаций 

конструкции для заданных режимов полета; 

o итерационного алгоритма генерации расчетных моделей 

деформированной конструкции ЛА; 

o метода дискретных диполей для расчета нестационарных 

аэродинамических сил деформированной конструкции; 

o методов и алгоритмов расчета модальных и флаттерных 

характеристик, а также характеристик статической аэроупругости расчетного 

комплекса АРГОН для деформированной конструкции. 

Таким образом выполняется анализ характеристик статической и 

динамической аэроупругости на основе линеаризованной расчетной модели для 

деформированной в заданном режиме полета конструкции.   

Итерационный алгоритм реализован в программе написанной на C#. 

1.6.1 Алгоритм 

1) Базовый расчет 

a) Ввод файла исходных данных 

b) Запись резервного файла исходных данных 

c) Расчет нагрузок и деформаций для заданного расчетного случая, создание 

файла с результатом расчета нагрузок и деформаций 

2) Итерации 

a) Ввод файла с результатом расчета нагрузок и деформаций 

b) Заполнение массива номеров УП на рассматриваемой нагружаемой 

поверхности 

c) Определение количества геометрических (аэродинамических) агрегатов 

(дефлекторы не считаем) 

d) Выбор геометрических агрегатов присоединенных к УП входящих в массив 

из пункта b) 
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e) Заполнение массива измененных координат носков базовых хорд 

геометрических агрегатов и положений начала координат УП. Так как мы 

кусочно-линейно приближаем ось жесткости деформированного крыла 

ломаной, принимаем длину по размаху для отдельных агрегатов 

постоянной. Деформацией крыла в плоскости мы пренебрегаем, в силу ее 

малости по сравнению с деформацией вертикального изгиба для 

большинства рассматриваемых крыльев. Таким образом, для 

геометрического агрегата крыла меняются только координаты Y 

(вертикальный изгиб) и Z (по размаху) (формулы 1.6.4-1.6.5) носка базовых 

хорд этого агрегата в соответствии с приведенными ниже 

формулами (формулы 1.6.4-1.6.5). Также приводится формула вычисления 

угла V-образности агрегатов, которому соответствует угол V-образности 

УП αv (формула 1.6.6) поскольку в требовании к программе первому УП 

соответствует 1 агрегат с началом координат в корневой хорде. Также 

нужно заменить заданную на агрегате базовой расчетной модели поточную 

крутку (обычно стапельную) на полетную поточную крутку. 

𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑌𝑌𝑖𝑖−1,𝑘𝑘 + Δ𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘                                            (1.6.4)  

𝑍𝑍𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑍𝑍𝑖𝑖−1,𝑘𝑘   
  

при k = 0 и 

𝑍𝑍𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑍𝑍𝑖𝑖−1,𝑘𝑘 + �(𝑍𝑍0,𝑘𝑘 − 𝑍𝑍0,𝑘𝑘−1)2 + (𝑌𝑌0,𝑘𝑘 − 𝑌𝑌0,𝑘𝑘−1)2 − (𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 − 𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘−1)2  
    (1.6.5) 

при k>0 

𝛼𝛼𝑣𝑣 = 𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎
(𝑌𝑌𝑘𝑘+1 − 𝑌𝑌𝑘𝑘)
(𝑍𝑍𝑘𝑘+1 − 𝑍𝑍𝑘𝑘)

 
                                       (1.6.6) 

где i – номер итерации от 1 до n, i = 0 недеформированная расчетная модель, 

k - номер сечения от корня крыла. Угол стреловидности УП не меняется. 

f) Расчет измененных начал координат и углов ориентации УП 

Измененным началам координат УП входящих в нагружаемую поверхность 

и не являвшимся дефлекторами, соответствуют измененные координаты 
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базовых начальных хорд агрегатов для Y и Z. Координата X остается 

неизменной. Угол V-образности УП совпадает с рассчитанным выше углом 

V-образности агрегата. Угол стреловидности не меняется. Поскольку 

дефлектор может занимать не весь агрегат или отсутствовать, для 

измененных координат начала УП дефлектора вводится коэффициент 

поправки t, линейно зависящий от его относительного положения между 

базовыми хордами агрегата на недеформированной модели (формула 1.6.7). 

Для УП не входящих в нагружаемую поверхность все параметры остаются 

такими же, как у недеформированной модели (формула 1.6.8). Пружины, 

соединяющие отклоненные УП, приобретают дополнительную V – 

образность, равную V - образности присоединяемого УП. 

𝑍𝑍УП,𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑍𝑍𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 + 𝑡𝑡 ∗ �𝑍𝑍𝑖𝑖 ,𝑘𝑘+1 − 𝑍𝑍𝑖𝑖 ,𝑘𝑘�    𝑌𝑌УП,𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 + 𝑡𝑡 ∗ �𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘+1 − 𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘�   (1.6.7) 

если УП дефлектор, 

𝑍𝑍УП,𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑍𝑍𝑖𝑖 ,𝑘𝑘     𝑌𝑌УП,𝑖𝑖 ,𝑘𝑘 = 𝑌𝑌𝑖𝑖 ,𝑘𝑘                                (1.6.8)  
если УП не дефлектор. 

g) Расчет измененных координат сечений нагружаемой поверхности  

Измененным координатам сечений нагружаемой поверхности 

соответствуют измененные координаты Zi,k базовых хорд 

h) Расчет измененных координат носков базовых хорд геометрических 

агрегатов, а также координат их следующих параметров: 

i) Промежуточные хорды 

ii) Крутки 

iii) Профили 

iv) Дефлекторы 

Для координат промежуточных хорд, круток и профилей вводится 

коэффициент аналогичный коэффициенту из пункта 2.f и таким же 

образом рассчитываются их координаты.  

i) Ввод модифицированного файла исходных данных 
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j) Расчет нагрузок и деформаций для модифицированной расчетной модели, 

создание файла с результатом расчета нагрузок и деформаций 

k) Проверка сходимости результатов по деформациям 

В данном пункте сравниваются крутки и прогибы на конце крыла, 

полученные в пункте 2.a с крутками и прогибами, полученными в пункте 

2.k. Если разница между ними не превышает заданной погрешности, то 

можно считать итерационный процесс сошедшимся, если нет, то сменить 

координаты сечений и вернуться к пункту 2.a. 

Алгоритм в сокращенной форме приведен в виде блок-схемы на рисунке 1.6.2.   

 
Рисунок 1.6.2. Блок-схема итерационного алгоритма построения 

деформированных моделей для заданного расчетного случая нагружения модели 
в потоке  
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1.6.2 Применение алгоритма  

Для демонстрации алгоритма сделано несколько расчетов на 

недеформированной и полученной в результате применения программы 

деформированной расчетной модели. Деформированная модель строится для 

выбранного расчетного случая. Как показано в таблице 1.6.2, различия 

собственных частот между деформированной и недеформированной расчетными 

моделями незначительны, за исключением 2-го (1-й горизонтальный изгиб 

крыла), 6-го (кручение крыла) и 7-го (3-й вертикальный изгиб + горизонтальный 

изгиб + кручение) тонов (частоты обезразмерены по частоте 1-го тона 

недеформированных моделей в симметричном и антисимметричном случае). В 

данном случае следует отметить на деформированной расчетной модели 

взаимодействие между формами горизонтального изгиба и кручения.  

Таблица 1.6.2. Сравнение собственных частот 
  недеф   деформ   Δ¸%    

№ симметр антисимм симметр антисимм симметр антисимм 
1 1.00 1.00 1.001 0.997 0.13 -0.26 
2 2.60 1.67 2.495 1.628 -3.97 -2.69 
3 2.63 1.90 2.614 1.880 -0.78 -0.81 
4 3.45 2.81 3.453 2.772 -0.04 -1.34 
5 3.66 3.16 3.654 3.151 -0.08 -0.20 
6 6.13 4.05 6.228 3.929 1.52 -3.00 
7 7.00 4.14 6.890 4.403 -1.56 6.31 
8 7.55 5.57 7.747 5.548 2.54 -0.47 
9 8.22 5.80 8.263 5.834 0.52 0.63 

 

Как можно заметить из рисунка 1.6.3, на деформированной расчетной 

модели на 1.5%-2% снижается производная коэффициента подъемной силы по 

углу атаки за счет уменьшения эффективной несущей поверхности. 
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Рисунок 1.6.3. Влияние упругости модели на производную коэффициента 
подъемной силы по углу атаки (для полного самолета) 

Также на деформированной расчетной модели в симметричном случае на 

15% снижается критическая скорость одной из форм флаттера, которая связана с 

взаимодействием горизонтального изгиба и кручения крыла (рисунок. 1.6.4. - 

1.6.5). Критическая скорость 2й формы флаттера меняется незначительно. В 

антисимметричном случае ситуация аналогична.  

 
Рисунок 1.6.4. Зависимость демпфирования колебаний от скорости в 

симметричном случае для недеформированной модели 
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Рисунок 1.6.5. Зависимость демпфирования колебаний от скорости в 

симметричном случае для деформированной модели 

Проведен расчет нагрузок и характеристик статической аэроупругости от 

угла атаки для недеформированной и деформированной (построенной по 

нагрузкам аппарата на соответствующих полетных режимах) моделей. Расчетные 

случаи представлены числом Маха 0.34, скоростным напором q=3.6 кПа, 

вертикальной перегрузкой ny=2.5 и набором углов атаки от 0° до 10°. В качестве 

примера приведены графики изгибающего момента в корне крыла (рисунок 1.6.6) 

и крутки на конце крыла (рисунок 1.6.7) от угла атаки (определяющего полетные 

деформации). На этих графике видна нелинейность зависимости нагрузок и 

деформации от угла атаки, связанная с деформированием расчетной модели.  
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Рисунок 1.6.6. Зависимость изгибающего момента в корне крыла от угла атаки 

 
Рисунок 1.6.7. Зависимость крутки конца крыла от угла атаки 
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Глава 2. Разработка алгоритма проектировочных 

исследований характеристик аэроупругости и весовой 

эффективности замкнутых конструкций в полиномиальном методе 

Ритца 

 Во введении на основе анализа современных научно-технических 

публикаций показано, что замкнутые и многозамкнутые конструкции типа крыла 

с подкосом позволяют существенно увеличить удлинение крыла перспективных 

самолетов и значительно повысить аэродинамическое качество при сохранении 

весовой эффективности. Например, в 2018 году американский авиастроительный 

концерн Boeing представил доработанный проект удлиненного крыла с расчалкой 

для пасажирских самолетов. Разработка расчаленного крыла большого удлинения 

ведется концерном Boeing (рисунок 2.1) с начала 2010-х годов в рамках проекта 

трансзвукового расчаленного крыла (Transonic Truss-Braced Wing, TTBW). 

Ожидается, что по сравнению с обычным свободнонесущим крылом 

трансзвуковое расчаленное будет намного легче. При этом расчалка будет 

принимать на себя часть нагрузки и обеспечивать устойчивость к изгибу, что 

позволит существенно увеличить удлинение крыла, улучшив летные и 

экономические характеристики самолета. В свою очередь применение более 

тонкого профиля за счет снижения толщины корневой части крыла позволит 

снизить его лобовое сопротивление и повысить аэродинамическое качество. 

Поэтому развитие методов и алгоритмов проектировочных исследований 

характеристик аэроупругости и весовой эффективности замкнутых конструкций 

является весьма актуальным и востребованным направлением для будущих 

проектов самолетов. В главе обсуждается создание математического обеспечения 

для проектировочных исследований характеристик аэроупругости и весовой 

эффективности замкнутых конструкций. 

Принципиальное отличие замкнутых (статически неопределимых) 

конструкций состоит в том, что на распределение нагрузок по агрегатам влияют 

не только внешние (аэродинамические и инерционные) силы, но и усилия в узлах 
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стыковки, которые зависят от упругости конструкции агрегатов и стыковочных 

узлов. 

 
Рисунок 2.1. Трубная модель Boeing в рамках проекта трансзвукового 

расчаленного крыла (Transonic Truss-Braced Wing, TTBW). 

Следует отметить, что существующая версия полиномиального метода 

Ритца и основанная на нем модель 1-го уровня расчетного комплекса АРГОН, 

конечно, позволяют выполнять анализ замкнутых конструкций: расчет упругих 

деформаций, частот и форм колебаний, и т.п. При проектировании силовой 

конструкции по напряжениям методом "полностью напряженной конструкции" (в 

программе PLMNOP) также не возникает проблем с замкнутыми конструкциями.  

Для проектировочных расчетов крыла большого удлинения по многим 

причинам предпочтительнее использование балочного приближения, а не метода 

"полностью напряженной конструкции". Балочное приближение при 

проектировании силовой конструкции предполагает использование 

распределения изгибающих и крутящих моментов, поэтому необходима 

возможность расчета внутренних усилий в узлах стыковки агрегатов и добавления 

их в эпюру нагрузок. Такая возможность не была  реализована до сих пор в 
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расчетном комплексе АРГОН (не возникало соответствующих практических 

задач). 

В данной главе для учета особенностей замкнутых конструкций разработан 

метод и алгоритм расчета внутренних усилий в узлах стыковки агрегатов в 

полиномиальном методе Ритца, реализованном в расчетном комплексе АРГОН. 

Выполнено подробное тестирование вновь разработанных модулей на основе 

сравнительного анализа нагрузок, вычисленных по деформациям в узлах 

крепления агрегатов, с интегральными нагрузками от внешних сил при различных 

ориентациях агрегатов и способах их стыковки. Получено удовлетворительное 

согласование нагрузок.  

Ниже приведено краткое описание разработанных новых модулей и 

модификаций существующих программ расчетного комплекса АРГОН для учета 

реакций связей между агрегатами при расчете нагрузок. 

2.1 Расчет внутренних усилий в узлах стыковки агрегатов замкнутой 

конструкции в полиномиальном методе Ритца 

Предполагается наличие разработанной расчетной схемы самолета в 

комплексе программ АРГОН для расчетов квазистатических нагрузок на модели 

1-го уровня. 

Алгоритм расчета внутренних усилий (нагрузок в стыковочных пружинах) 

состоит из следующих основных пунктов: 

o Расчет внешних воздействий в виде совокупности сосредоточенных 

(точечных) аэродинамических и инерционных сил, действующих на самолет в 

рассматриваемом расчетном случае 

o Определение вектора обобщенных сил в полиномиальных координатах 

o Расчет матриц перехода от вектора обобщенных координат к нагрузкам в узлах 

стыковки между упругими поверхностями (УП) 

o Определение вектора обобщенных полиномиальных координат, описывающих 

деформации конструкции в рассматриваемом расчетном случае 
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o Расчет стыковочных нагрузок в собственных системах координат пружин и их 

преобразование в соответствующие системы координат 

o Добавление соответствующих компонент пружинных усилий в эпюры 

изгибающих, крутящих моментов и перерезывающих сил. 

Ниже в данном разделе рассмотрены основные моменты алгоритма.  

2.1.1 Расчет внешних воздействий в виде сосредоточенных сил 

В модуле расчета квазистатических нагрузок комплекса программ АРГОН 

на основании заданных параметров движения и углов отклонения органов 

управления выполняется расчет нагрузок в рамках принятой математической 

модели самолета. При анализе распределения аэродинамических нагрузок 

используются предварительно вычисленные распределения давления для 

единичных задач. Сначала определяется распределение безразмерного давления 

на аэродинамических поверхностях для симметричного и антисимметричного 

случаев: 

∑ δ∆+∆+ω∆+α∆+∆=∆ δωα

k

s
kiPy

n
iPziPiPiP

s
iP

S
kyz cnccccc 0   

∑ δ∆+ω∆+ω∆+β∆=∆ δωωβ

k

a
kiPyiPxiPiP

a
iP

a
kyx ccccc              (i=1, …, NA) 

Здесь NA – общее количество панелей в аэродинамической модели (для 

половины самолета).  

Затем определяются аэродинамические силы (по нормали к поверхности) 

для каждой панели на правой (R) и левой (L) половине самолета: 

)( a
iP

s
iPiiR ccSqF ∆+∆= , 

)( a
iP

s
iPiiL ccSqF ∆−∆= , 

и их проекции на оси координат: 

0=A
ixRF     0=A

ixLF , 

iiR
A

iyR FF ψ= cos  ,   iiL
A

iyL FF ψ= cos  ,       (2.1) 

iiR
A

izR FF ψ−= sin ,   iiL
A

izL FF ψ= sin . 

Здесь Si – площадь i-той панели, ψ i – угол V-образности i-той панели. 
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Предполагается, что точки приложения аэродинамических сил находятся в 

центрах панелей. 

При вычислении инерционных сил распределенные массы преобразуются в 

точечные (сосредоточенные) массы. Компоненты инерционной силы от массы mk  

(k = 1,…, NM) с координатами xkg, ykg, zkg на правой половине самолета 

определяются выражениями: 

[ ]ykzkxzkykzykk
M
kx zyzyxmF ω−ω+ωω+ω−ω−ω−−= )()( 22 , 

[ ]zkxkyxkzkxzkyk
M
ky xzxzygnmF ω−ω−ωω−ω+ω−ω−+−= )()( 22  ,        (2.2) 

[ ]xkykzykxkyxkzk
M
kz yxyxzgnmF ω+ω+ωω+ω−+ω−ω−+−= )()( 22 . 

Здесь NM – суммарное количество масс для половины самолета, 

xk= xkg - xc.m, yk= ykg - yc.m, zk= zkg,  

xc.m, yc.m - координаты центра масс самолета.  

Для левой половины меняется только знак zk. 

Предусмотрено использование вычисленных сил (2.1) - (2.2) в двух видах: 

o Силы могут быть записаны в файл в виде точечных сил для анализа 

напряжений и оптимизации конструкции, данный подход применяется в 

программе PLMNOP, где для определения параметров конструкции крыла в 

первом приближении рассчитываются нагрузки, действующие на жесткий 

(недеформированный) самолет в заданных расчетных случаях. Для процедуры 

оптимизации нагрузки представляются в виде точечных аэродинамических 

нагрузок на каждой панели и точечных инерционных нагрузок в местах 

расположения масс. При расчете нагрузок распределенные массы (массовые 

панели и балки) представляются набором дискретных масс с достаточной 

подробностью. Полученные нагрузки записываются в едином формате, как для 

маневренных случаев, так и для нагружения от порыва. Затем толщины 

панелей и площади поясов балок определяются итерационно методом 

"полностью напряженной конструкции" (критерий равнопрочности). Для 

каждой панели и балки по нагрузкам определяются напряжения, затем 

вычисляются новые параметры по формуле: 
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где  xi – параметр i-го элемента (толщина панели или площадь пояса 

балки), – минимально допустимое значение параметра, – эквивалентное 

напряжение на i-ом элементе для j-го случая нагружения, – допустимое 

напряжение на i-ом элементе, k – номер итерации. Итерации начинаются с 

заданных толщин. На каждой итерации вычисляется силовой вес конструкции. 

Обычно выполняется 5-10 итераций. 

o Силы могут быть проинтегрированы вдоль заданных линий и представлены в 

виде эпюр изгибающих, крутящих моментов и перерезывающих сил. В данном 

подходе процедура проектирования сводится к вычислению потребной 

толщины панелей по условиям прочности через интегральные нагрузки. Из 

равенства эквивалентного по критерию Мизеса напряжения, определенного в 

балочном приближении, допускаемому напряжению можно получить:  

𝑡𝑡 =
𝑓𝑓

𝜎𝜎�𝑏𝑏𝑏𝑏
�

(1 − 𝑘𝑘𝜇𝜇𝜇𝜇 + 𝑘𝑘𝜇𝜇2𝜇𝜇2)𝑀𝑀изг
2

(1 + 𝑘𝑘𝑏𝑏)2 +
3
4
𝑀𝑀кр

2  

 

Суммарная площадь поясов лонжеронов и стрингеров определяется 

коэффициентом bk . Здесь t – толщина обшивки, f – коэффициент безопасности, 

σ  – допускаемое напряжение, b – хорда кессона, H – средняя высота сечения, 

µ– коэффициент Пуассона, µk  – коэффициент учета стеснения деформаций 

(σx=μkμσz, где σx, σz напряжения вдоль хорды и размаха), bk  – отношение 

площади продольного набора к площади обшивки в сечении, кризг , MM  – 

изгибающий и крутящий моменты в сечении. 

2.1.2 Определение объединенного вектора обобщенных сил 

В общем случае i-ая компонента вектора обобщенных сил iQ  определяется 

интегралом по несущим поверхностям от скалярного произведения векторов 

координатной функции и распределенной внешней нагрузки: 
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В случае точечных сил выражение может быть записано в виде: 

( )∑ ++=
k

kz
z
kiky

y
kikx

x
kii FfFfFfQ                                     (2.3) 

где  x
kif , y

kif , z
kif  - соответственно проекция на ось Ox, Oy, Oz значения i-ой 

координатной функции в точке (xk , zk); 

  kxF , kyF , kzF  - соответственно проекция на ось Ox, Oy, Oz значения 

сосредоточенной силы в точке (xk, zk). 

 Для рассматриваемой версии метода полиномов расчет обобщенных сил по 

формуле (2.3) усложняется тем, что: 

o внешние силы определены в глобальной (самолетной) системе координат; 

o расчетная схема состоит из нескольких УП; 

o координатные функции (полиномы) заданы в локальных системах координат 

УП; 

o нужно учитывать сложную структуру вектора обобщенных координат (и, 

соответственно, проекций координатных функций) для каждой УП. 

Объединенный вектор обобщённых координат u состоит из блоков, 

соответствующих упругим поверхностям: 

u = col (u(1), u(2), … u(m)) 

где верхний индекс означает номер УП. Каждый блок u(j) может включать от 1 до 

4 групп переменных, соответствующих нормальным деформациям УП, 

отклонениям жёстких элеронов на этой УП (в КП АРГОН они не используются), 

движению в плоскости вдоль локальной оси Ox и Oz.  

Компоненты перемещений по локальным осям УП могут быть представлены 

в виде: 

o для перемещений по нормали к УП   ∑
=

=
yN

i
i

y
kiky ufw

1
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o для перемещений в плоскости УП вдоль оси Ox ∑
=

=
xN

j
j

x
kjkx vfw

1

  

o для перемещений в плоскости УП вдоль оси Oz zw  (одна переменная). 

Здесь yx NN ,  – количество учитываемых полиномиальных степеней 

свободы по осям Ox и Oy. 

Такую же структуру имеют вектор обобщенных сил Q . При расчете по 

формуле (2.3) получается достаточно сложный алгоритм, учитывающий данную 

структуру расположения степеней свободы. Кроме того, силы в формуле (2.3) 

должны быть преобразованы в локальную систему координат той УП, на которую 

они действуют. Такая процедура применяется для всех аэродинамических и 

инерционных сил. 

2.1.3 Матрица перехода к нагрузкам в узлах стыковки между УП 

Нагрузки в узлах стыковки определяются через относительные смещения 

между упругими поверхностями в сечении, в котором находятся пружины связи. 

Рассмотрим две упругие поверхности УПi и УПj и пружину связи между ними. 

Пружина соединяет два стержня li и lj, жёстко прикреплённых к точкам xi, zi и xj, zj 

на упругих поверхностях УПi и УПj (рисунок 2.2).  

 

 
Рисунок 2.2. Пружина, стержень и его углы ориентации 

Вектор смещений в точке xi, zi на поверхности УПi обозначим V6i: 

( )Tzyxzyxi wwwV ϕϕϕ=6 , где T – знак транспонирования. 
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Вектор смещений конца стержня li может быть записан в виде: V6ir = Li V6i         

где: 
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Преобразуем вектор смещений конца стержня к системе координат, 

связанной с пружиной: V6is = Ti V6ir. Здесь 
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 Ak = cosθssinχscosχi - cosθscosχssinχicosvi - sinθssinχssinψ i 

 Bk = sinθscosψi - cosθscosχssinψi 

 Ck = cosθssinχssinχi + cosθscosχscosχicosψi + sinθscosχisinψ i 

 k означает любой из индексов x, y, z; θs, χs - углы ориентации оси Ozs 

“пружинной” системы координат относительно глобальной системы координат; 

χi, ψ i - углы стреловидности и V-образности локальной системы УПi. Таким 

образом:  

V6is = Ti Li V6i                                                                                                                       (2.4) 

Выразив вектор смещений через вектор полиномиальных координат u, получим: 

V6i = Xi u                                                                               (2.5) 

где Xi - матрица перехода от обобщенных координат метода полиномов к 

физическим перемещениям размером 6×NU. 
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Аналогичные (2.4) и (2.5) выражения можно записать для второй 

поверхности УПj. Затем, умножив матрицу жёсткости пружины на разность 

смещений, получим вектор усилий в пружине связи: 

( ) ( )uXLTXLTGMMMFFFP jjjiiis
T

zyxzyxs −==  

Здесь Gs - матрица жёсткости пружины размером 6×6; Fx, …, Mx, … - силы и 

моменты в “пружинной” системе координат. 

Далее выполняется преобразование сил и моментов к нужной системе 

координат – например, к локальной системе первой из поверхностей (УПi): 

sii PTP 1−= . 

Окончательное выражение для матрицы перехода от вектора обобщенных 

координат к стыковочным нагрузкам ( uHP Si 6= ) имеет следующий вид:  

H6 S = Ti-1 Gs(Ti Li Xi - Tj Lj Xj) 

Матрица имеет размер 6×NU, где NU – размер объединенного вектора 

обобщенных координат u. 

2.1.4 Расчет нагрузок в узлах стыковки 

Как было сказано выше, усилия P в пружинах связи могут быть определены 

как uHP S6= , если из уравнения равновесия (с найденным в разделе 2.1.2 

вектором обобщенных сил Q) QuG = определить вектор обобщенных 

координат QGu 1−= . 

Однако процедура осложняется тем, что объединенная матрица жесткости 

G для свободной конструкции вырождена. Поэтому используется специальный 

алгоритм для устранения вырождения. 

Сначала в обобщённых координатах метода многочленов формируются 

векторы, соответствующие трём смещениям и трём углам поворота по осям 

глобальной системы координат – так называемые твердотельные векторы 

61 ,, RR  . Далее выполняется проверка: является ли конструкция свободной или 

закреплённой по каждой из степеней свободы как твердого тела. Или, что то же 

самое: является ли вектор Rj (j=1,…,6) собственным вектором с нулевым 
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собственным значением для матрицы жесткости G. Для этого последовательно 

вычисляется скалярное произведение 

j
T
jj RGRs =    (j=1,…,6) 

и при его обращении в ноль (при sj < ε = 10-7) для каждого вектора запоминается 

номер i0j первой ненулевой компоненты вектора. Строки и столбцы матрицы G с 

найденными номерами должны быть удалены для устранения вырожденности. 

 При таком алгоритме обычно конструкция оказывается закрепленной в 

начале координат первой УП. 

 Для согласования размерностей из вектора обобщенных сил Q удаляются 

компоненты с номерами i0j. Столбцы с найденными номерами "нулевых" 

компонент также удаляются из матрицы SH 6 .  

2.2 Тестовые расчеты реакций в узлах стыковки УП 

2.2.1. Вводные замечания 

Изложенный выше алгоритм расчета реакций в узлах стыковки частей 

конструкции и его программная реализация получаются достаточно сложными в 

общем случае взаимного расположения упругих поверхностей и ориентации 

пружинных осей. Поэтому были отобраны типичные варианты компоновок 

самолетов и выполнено подробное тестирование расчета нагрузок разработанным 

алгоритмом. 

Ниже для примера приведены некоторые результаты тестирования 

алгоритма расчета нагрузок в узлах стыковки для трех компоновок самолетов. В 

этих тестах выявляются возможные проблемы реализации алгоритмов и 

соответствие результатов расчетов нагрузок, полученных суммированием 

аэродинамических и инерционных внешних сил (в дальнейшем в данной главе 

метод 1) и нагрузок, полученных через реакции в узлах стыковки (в дальнейшем в 

данной главе метод 2). Более подробные исследования производятся на 

упрощенных моделях в поисках решения обнаруженных проблем. В следующих 

подразделах приведены различные этапы тестирования реализации алгоритмов.  
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2.2.2. Административный самолет с Т-образным оперением 

Рассматривается расчетная модель служебного административного 

самолета (САС, рисунок 2.3). Особенностями модели являются: 

 
Рисунок 2.3. Упруго-массовая расчётная схема САС 

 

1) Стреловидное и V-образное крыло. Массы на крыле представлены в виде 

пластин и точечных масс, часть точечных масс вынесена из плоскости УП. 

2)Жесткостная балка крыла без излома. 

3) Т–образное оперение со стреловидным ГО с нулевой V-образностью. Массы на 

оперении представлены в виде пластин. 

4)Две половины ГО соединены в плоскости симметрии пружиной. 

5)Элерон на 2х пружинах (2 шарнира и привод, 1 из шарниров совмещен с 

приводом). 

Рассматриваются 3 расчетных случая с положительной и отрицательной 

вертикальной перегрузкой, а также с боковой перегрузкой.  
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2.2.2.1 Пружина, соединяющая крыло и фюзеляж 

Отличие перерезывающей силы и изгибающего момента на крыле полной 

модели полученных разными методами не более 1%. Что касается крутящего 

момента, то отличие в 7% вызвано как наличием V-образности, так и выносом 

точечных масс из плоскости УП.  

Следующим действием была верифицирована та же модель, но без тех масс 

на крыле, которые были вынесены из плоскости УП. Также была проведена 

проверка расчетной модели, в которой осталось только крыло и фюзеляж. В силу 

отсутствия рулей данная модель запускалась в расчет не в сбалансированном 

режиме, а на 0 угле атаки. Погрешность по всем рассматриваемым нагрузкам не 

превышает 3%.  

2.2.2.2 Пружина, соединяющая элерон и крыло, оценка влияния способа учета 

нагрузок 

Элерон соединен с крылом двумя пружинами. Перерезывающая сила и 

крутящий момент на элерон равны сумме этих параметров на двух пружинах. 

Отличия рассматриваемых параметров в расчетах методом 2 от результатов 

метода 1 незначительны. Теперь рассмотрим модель, состоящую только из 

фюзеляжа и крыла с элероном. Рассматриваются два случая. Один с нулевым 

углом атаки и нулевым углом отклонения элерона, второй с углом атаки в 2 

градуса и углом отклонения элерона в 10 градусов. Погрешность по всем 

рассматриваемым случаям не превышает допустимых значений. 

2.2.2.3 Пружина, соединяющая ГО и ВО 

Отличие перерезывающей силы и изгибающего момента на крыле полной 

модели не более 0.01 %, что касается крутящего момента, то отличие в 9% 

вызвано малым значением самого крутящего момента.  

2.2.2.4 Пружины соединяющие ВО и фюзеляж 

Проведем тест с моделью в которой уберем ГО оставив только фюзеляж и 

ВО. Случаи с вертикальными перегрузками в данном случае дают нулевые 

нагрузки на ВО, как и должно быть для данной модели. В случае с боковыми 
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перегрузками различия между результатами разных методов находятся в пределах 

погрешностей. 

2.2.3 Беспилотный летательный аппарат с крылом большого удлинения 

В качестве второй модели взят типовой беспилотный летательный аппарат 

(БЛА) с крылом большого удлинения (рисунок 2.4.).  

 
Рисунок 2.4.  Упруго-массовая расчётная схема БЛА 

Особенностями модели являются: 

1) Малый угол обратной стреловидности крыла, переменная V-образность крыла 

(взята модель с предварительно деформированным крылом, крыло состоит из 5 

УП с разной V-образностью, соединенных 6-ти степенными пружинами). Массы 

на крыле представлены в виде точечных масс, часть масс вынесена из плоскости 

УП.  

2)Жесткостная балка крыла без излома по стреловидности, но с изломом по V-

образности. 

3) V–образное оперение. Массы на оперении представлены в виде точечных масс, 

часть точечных масс вынесена из плоскости УП. 

Рассматриваются 3 расчетных случая с положительной и отрицательной 

вертикальной перегрузкой, а также с боковой перегрузкой.  

2.2.3.1 Пружины, соединяющие крыло с фюзеляжем и УП крыла друг с другом 

В данной модели в методе 1 мы используем 1 поверхность для определения 

нагрузок на все УП крыла. В качестве сечений нагружаемой поверхности, в 
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которых считываются результаты расчетов нагрузок, заданы координаты пружин, 

соединяющих УП друг с другом. Имеется отличие перерезывающей силы, 

изгибающего и крутящего моментов на крыле модели от нагрузок, полученных 

методом 2. Отличие может быть вызвано как наличием V-образности, так и 

выносом точечных масс из плоскости УП, как мы предположили на модели САС.  

Следующим действием была проверена та же модель, но те массы на крыле, 

которые вынесены из плоскости УП были в эту плоскость возвращены.  

Результата по снижению погрешности это не принесло. 

 Теперь для каждого УП крыла создадим свою поверхность для определения 

нагрузок. В данном случае различие результатов между методами растет от конца 

крыла к корню так как метод 1 для такого применения не предназначен (в нем не 

предусмотрено последовательное соединение поверхностей для учета нагрузок). 

Сверив данный расчет с предыдущим с одной нагружаемой поверхностью, 

заметим, что нагрузки, полученные методом 2 совпадают. Расчет на свободной 

конечной нагружаемой поверхности совпадает с высокой точностью. Также 

следует заметить, что в модели с пятью нагружаемыми поверхностями нагрузки 

на двух конечных поверхностях совпадают с пружинными лучше, чем в модели с 

одной нагружаемой поверхностью на тех же координатах. 

2.2.3.2 Пружины, соединяющие оперение с фюзеляжем  

Существенное различие в результатах расчетов нагрузок между методами 

обнаружено только для изгибающего момента в 1-м расчетном случае. 

Погрешность вызвана как наличием V-образности, так и выносом точечных масс 

из плоскости УП, как мы определили ранее. Также проведен дополнительный 

тест, где массы были помещены в плоскость УП оперения. Размещение масс в 

плоскость УП снижает различие в результатах расчета нагрузок между методами. 

2.2.4. Самолет с крылом большого удлинения с расчалкой 

В качестве третьей модели взят самолет с крылом большого удлинения с 

расчалкой. Расчетная схема самолета подробнее рассмотрена в главе 3. 

Особенностями модели являются: 
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1) Стреловидное, но не V-образное крыло с изломом. Массы на крыле 

представлены в виде пластин.  

2)Жесткостные характеристики крыла представлены кессоном. 

3)Крыло подкреплено расчалкой. 

4) Двухкилевая схема оперения, массы оперения представлены пластинами, 

жесткости кессоном. 

Рассматриваются три расчетных случая с положительной и отрицательной 

вертикальной перегрузкой, а также с боковой перегрузкой.  

2.2.4.1 Пружина, соединяющая крыло с фюзеляжем  

При расчете нагрузок на пружину, соединяющую крыло с фюзеляжем, для 

модели с расчалкой нужно делать поправку на дополнительные нагрузки от 

расчалки. Нагрузки, полученные двумя методами, с учетом поправки, совпадают с 

высокой точностью. Для той же модели, но без расчалки результаты аналогичны, 

погрешность незначительна. 

Для пружины, соединяющей УП крыла до излома с УП крыла за изломом, 

как в случае наличия расчалки, так и без неё различие между нагрузками в разных 

методах минимально.  Так же нагрузки для модели с расчалкой и модели без 

расчалки совпадают друг с другом, что вполне ожидаемо.  

2.2.4.2 Пружина, соединяющая вертикальное оперение с горизонтальным 

При сравнении нагрузок двух методов существенных различий не 

обнаружено, как в модели с расчалкой, так и в модели без неё. По этой модели, 

как по расчету ВО, так и по расчету крыла можно судить, что при V-образности 0° 

и 90° предполагаемого влияния V-образности на корректность расчета не 

обнаружено. Также можно отметить, что погрешность для крутящего момента в 

данной модели, как и в модели САС выше погрешностей для других нагрузок, что 

связано с малым значением самого крутящего момента. 

2.2.4.3 Пружина, соединяющая горизонтальное оперение с фюзеляжем 

Различия в результатах расчета приемлемы, также можно отметить, что 

погрешность для крутящего момента, связанная с различием алгоритмов расчета, 
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в данной модели, как и в модели САС, выше погрешностей для изгибающего 

момента и перерезывающей силы.  

2.2.5. Выводы по тестовым расчетам нагрузок 

Рассмотренные выше примеры стыковочных узлов охватывают практически 

все варианты, встречающиеся в расчетных моделях самолетов с крылом большого 

удлинения, создаваемых в полиномиальном методе Ритца для задач 

аэроупругости и нагрузок. Результаты тестирования показали, что для всех 

случаев при корректном сравнении наблюдается хорошее согласование нагрузок, 

полученных суммированием внешних сил и рассчитанных по деформациям 

стыковочных пружин. При этом появление заметных различий связано либо с 

очень маленькими значениями самих нагрузок, либо с чрезмерно большой 

жесткостью пружин, моделирующих жесткое крепление (появляется заметная 

вычислительная погрешность). В этой связи рекомендовано не задавать жесткости 

пружин выше 109 кН*м/рад, что вполне достаточно для практики. 

Разработанный алгоритм расчета внутренних усилий в узлах стыковки 

агрегатов интегрирован в модуль расчета нагрузок многодисциплинарного 

расчетного комплекса АРГОН. Алгоритм значительно повысил эффективность и 

удобство анализа нагрузок и проектировочных исследований замкнутых 

балочных конструкций . 
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Глава 3. Расчетные исследования характеристик 

аэроупругости летательных аппаратов с крыльями большого и 

сверхбольшого удлинения  

В данной главе представлены расчетные исследования характеристик 

аэроупругости летательных аппаратов с крылом большого удлинения в комплексе 

АРГОН с помощью алгоритма, построенного в соответствии с результатами, 

полученными в главах 1 и 2. Обнаружены нелинейные эффекты и оценено их 

влияние на основные характеристики аэроупругости. Проведено исследование 

влияния параметров подкоса-расчалки на весовую эффективность крыла 

большого удлинения и его характеристики аэроупругости. 

Показаны результаты расчетного сопровождения эксперимента в АДТ по 

исследованию характеристик флаттера, связанных со статическими 

деформациями крыла в потоке на демонстраторе БЛА. 

3.1 Исследование конструкционного веса, скорости флаттера и 

эффективности элерона в зависимости от параметров расчалки 

В зарубежных публикациях по данной теме аэродинамики зачастую 

предлагают обратить внимание именно на комбинацию снижения сопротивления 

за счет снижения толщины крыла до подкоса и повышения сопротивления за счет 

появления самого подкоса или расчалки и обтекателей на них, а также наплывов 

на крыле и фюзеляже в точках его крепления. Таким образом, с точки зрения 

аэродинамики на крыле большого удлинения подкос может, как увеличить 

качество, так и уменьшить.  

В соответствии с имеющимися тенденциями в современном авиастроении 

рассмотрим самолет с крылом большого удлинения, подкрепленным расчалкой (В 

рамках данной главы вместо термина расчалка иногда будет использоваться 

термин подкос как более общий). В нашей работе влияние расчалки на 

сопротивление мы рассматривать не будем. Исследуется влияние расчалки на 
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весовую эффективность самолета, а именно перераспределение массы силового 

материала по кессону крыла и на характеристики аэроупругости.  

В разделе исследовано влияние параметров расчалки на вес кессона крыла 

расчетной модели самолета с крылом большого удлинения λ=16.5, критическую 

скорость флаттера и эффективность элерона. В качестве таких параметров 

рассматриваются: 

1) Положение расчалки на хорде крыла 

2) Положение расчалки по размаху крыла (оно же определяет V-образность 

расчалки) 

3) Жесткость расчалки. 

Усиление конструкции на крыле и фюзеляже для установки крепления 

расчалки не рассматривается. Проведенная оценка воздействия сжимающей силы 

на часть крыла до расчалки показала, что влияние этой силы на собственные 

частоты и характеристики аэроупругости незначительно. 

Для исследований разработана аэродинамическая и упруго-массовая 

расчетная модель самолета в рамках комплекса программ АРГОН. Исходные 

данные по распределению масс и жесткостей для фюзеляжа и оперения 

определены на основе анализа прототипов и экспертных оценок. Основное 

внимание уделено рациональному определению параметров расчетной модели 

композитного крыла и расчалки. 

3.1.1. Расчётная модель самолета с расчалкой 

Используется левая система координат: ось O-x вдоль потока по оси 

фюзеляжа, O-y - вверх, O-z - в сторону правого крыла. Начало глобальной 

системы координат по оси O-x находится в носе фюзеляжа. Аэродинамические 

свойства фюзеляжа моделируются двумя несущими плоскостями: в 

горизонтальной и вертикальной плоскости (по схеме “крест”). Рассматривается 

правая половина конструкции, левая предполагается симметричной. 

В качестве отклоняемых поверхностей выделены элерон, руль высоты и 

руль направления. Аэродинамическая схема и разбиение на элементарные 
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трапеции показаны на рисунок 3.1.1. Аэродинамическая схема состоит из 1001 

панелей на половину самолёта. 

 
Рисунок 3.1.1. Аэродинамическая расчётная схема самолёта. Общий вид 

На крыле заданы типичные профили для среднемагистрального самолета 

толщиной 14% (в корне), 12.2% (на изломе) и 10% (в конце). На оперении 

использовался 10% симметричный профиль NACA.  

Для контроля было вычислено аэродинамическое качество K в крейсерском 

полете M=0.72, H=11 км (при cy= 0.648) для жесткого самолета в предположении, 

что точка перехода на крыле XT=0.35. Получено значение K= 21.61 (При  cx= 

0.0299) для модели без расчалки и K= 21.46 (При  cx= 0.0302) для модели с 

расчалкой. 

Для представления упруго-массовых свойств самолёта использованы 13 

упругих поверхностей (УП): фюзеляж, часть консоли крыла до излома, часть 

консоли крыла за изломом, элерон, стенка крыла, расчалка, пилон, двигатель, 

фиктивная стенка горизонтального оперения, горизонтальное оперение, руль 

высоты, вертикальное оперение, руль направления. 

Для фюзеляжа, крыла и оперения заданы степени свободы для изгиба в двух 

плоскостях и для кручения. Между собой поверхности соединены 6-степенными 

пружинами. Рассматривался вариант самолета с расчетной массой 64.8 т. 
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Положение центра масс находится на расстоянии 15.38 м от носа фюзеляжа. 

Распределение жесткостей и масс по фюзеляжу было задано в балочном 

приближении по результатам пересчетов исходных данных самолетов-

прототипов. Общий вид упруго-массовой расчётной модели показан на 

рисунке 3.1.2. 

 
Рисунок 3.1.2. Упруго-массовая расчётная схема самолёта 

Расчалка в программе АРГОН вводится как 6-степенная пружина с 

единственной ненулевой жесткостью на растяжение сжатие вдоль оси расчалки. 

За материал расчалки берется Кевлар-49 с плотностью ρ=1.44 т/м3, 

σразрыв=3*106 кПа, и E=1.124*1011 кПа. В базовой схеме «без расчалки» жесткость 

расчалки равна 0. В схеме с действующей расчалкой её площадь сечения 

подбирается так, чтобы на σразрыв она могла держать вес равный весу половины 

самолета с перегрузкой n=2.5 и коэффициентом безопасности k=1.5. Расчет 

сечения производится по формуле: 

Mс*g*n*k = σ*S,   

где Mс – масса половины самолета. 

Получается жгут длиной L=6.89 м, площадью S=8*10-4 м2 и массой 4 кг. 

Подкос крепится к фюзеляжу и крылу. Рассчитывается жесткость расчалки 

K=E*S/L. Обтекатель подкоса-расчалки выполняется из эластичного материала в 
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виде хорошо обтекаемого профиля. Площадь расчалки оценочно составляет 

половину площади расчалки с обтекателем. Расчалка выступает в роли 

сердечника конструкции. Сердечник размещается так, чтобы ось жесткости 

сечения была как можно ближе к аэродинамическому фокусу, а центр масс 

сечения к оси жесткости во избежание возникновения явлений аэроупругости на 

самой расчалке. 

Из условий прочности пересчитываются толщины обшивки и площади 

продольных элементов для моделей с расчалкой и без расчалки. Так как кессон 

модели имеет излом, то пересчет проводится на двух упругих поверхностях 

раздельно. Подкос, являясь кевларовой лентой, работает только на растяжение, 

соответственно для случаев с отрицательной перегрузкой используются нагрузки, 

полученные для модели без расчалки. Подбор рациональных параметров расчалки 

осуществляется итерационным методом. 

Распределение масс для крыла и оперения было представлено в виде 

массовых пластин, отдельно для массы кессона, и отдельно для остальных 

элементов крыла. Масса конструкции + оборудования крыла и оперения 

распределена пропорционально средней строительной высоте равномерно по 

хорде. Также в части консоли крыла до излома добавлена массовая пластина, 

моделирующая топливо. Массы элерона и рулей также представлены в виде 

массовых пластин, совпадающих по геометрии с самими отклоняемыми 

поверхностями, и, с высотами, меняющимися от высоты кессона в местах 

крепления до нуля на задней кромке. 

Распределение жесткостей по консолям крыла и оперению представлено в 

виде кессона (обшивки и продольного набора). Толщины обшивки и площади 

продольных элементов оперения в базовой комплектации заданы по аналогии с 

прототипами. Параметры конструкции крыла определялись по условиям 

прочности в выбранных расчетных случаях.  

3.1.2 Определение нагрузок и силовой схемы крыла  

Предполагалось, что на данном этапе проектирования прочность 

конструкции крыла определяется в расчетных случаях квазистатических 
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маневров. Для маневренных нагрузок выбраны обычные типичные случаи. Их 

параметры приведены в таблице 3.1.1. Расчетные числа Маха и скоростной напор 

следующие: MC=0.72, MD=0.78, qD=19.9 кПа. 

Первые три случая нагружения с положительной максимальной перегрузкой 

yn =2.5. В первом случае (для скорости VA) обычно достигается максимальный 

коэффициент подъемной силы. Этот случай часто является определяющим для 

упругой конструкции. Второй случай (для скорости VC) обычно не является 

экстремальным, он включен для контроля нагружения при расчетной крейсерской 

скорости. Третий случай (для скорости VD) часто является определяющим для 

жесткого самолета (в начале проектирования, когда упругость конструкции еще 

не определена). Следующие три случая при таких же числах Маха и скоростных 

напорах, но с перегрузкой yn =-1. 

Таблица 3.1.1. Расчетные случаи нагружения аппарата в полете 
№ M q, кПа H, м ny 

1 0.38 9.95 250 2.5 

2 0.72 9.95 9700 2.5 

3 0.78 19.9 6100 2.5 

4 0.38 9.95 250 -1 

5 0.72 9.95 9700 -1 

6 0.78 19.9 6100 -1 

 Для силовой конструкции крыла используются два типа композитного 

материала (углепластик, по характеристикам близкий к использованному в 

кессоне крыла самолета МС-21).  

Силовая схема расчалки в программе АРГОН представлена 

однокомпонентной пружиной, соединяющей соответствующие точки фюзеляжа и 

переднего лонжерона крыла в сечении излома. Предполагается, что в первых трех 

случаях нагружения пружина растянута проекцией подъемной силы крыла, и она 

работает на растяжение-сжатие. Жесткость пружины определена по 

характеристикам материала и геометрическим параметрам силовой конструкции 

расчалки, а они, в свою очередь, были определены по условиям прочности. 
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При итерациях по нагрузкам характеристики расчалки считались 

неизменными.  В расчетных случаях №4-6 с отрицательной перегрузкой 

воздействие покоса не учитывалось.  

Толщины обшивки и площади продольных элементов для моделей с 

расчалкой и без расчалки определены по условиям прочности в указанных выше 

шести случаях нагружения.  

Выполнены две итерации по нагрузкам. В первой итерации определены 

параметры конструкции под нагрузки жесткого самолета, а во второй итерации 

учтено влияние упругости конструкции на нагрузки.  

3.1.3 Анализ влияния расчалки на нагрузки и распределение параметров 

конструкции 

Принципиальное отличие распределения нагрузок крыла с расчалкой 

состоит в том, что подкос воспринимает значительную часть перерезывающей 

силы, что приводит к существенному уменьшению изгибающего момента в 

корневой части крыла (см., например, рисунок 3.1.3-3.1.5, где показаны эпюры 

нагрузок для 1-го случая). По огибающей всех случаев нагружения определены 

толщины обшивки и площади продольного набора. Предполагалось, что в 

сечении площадь силового материала делится пополам между обшивкой и 

продольным набором. Полученные толщины обшивки показаны на рисунке 3.1.6. 

Видно, что влияние расчалки снижает потребные толщины в корне крыла более 

чем на 30%. Это приводит к разнице в силовой массе на 11% (таблица 3.1.2). 

Таблица 3.1.2. Силовая масса консоли крыла (тонны) 

 
Корневая 
часть 

Концевая 
часть Подкос Консоль Разница 

Без расчалки 0.900 0.540 0. 1.440 
11% 

С расчалкой 0.741 0.554 0.004 1.299 
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Рисунок 3.1.3. Сравнение эпюры перерезывающих сил по размаху крыла без 

подкоса и с подкосом в расчетном случае №1 
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Рисунок 3.1.4. Сравнение эпюры изгибающих моментов по размаху крыла без 

подкоса и с подкосом в расчетном случае №1 
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Рисунок 3.1.5. Сравнение эпюры крутящих моментов по размаху крыла без 

подкоса и с подкосом в расчетном случае № 1 

Обратим внимание на второе принципиальное отличие распределения 

нагрузок и материала крыла с расчалкой: в концевой части толщины немного 

выше, чем в случае без расчалки (рисунок 3.1.6). Это связано с тем, что подкос 

препятствует прогибу крыла (рисунок 3.1.7), тем самым (на стреловидном крыле) 

уменьшая сброс нагрузок в концевой части крыла из-за упругости. Данное 

относительно небольшое увеличение толщин в концевой части крыла полезно с 

точки зрения характеристик аэроупругости, как будет показано ниже. 
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Рисунок 3.1.6. Сравнение зависимости толщин обшивки по размаху крыла без 
подкоса и с подкосом, полученных по условиям прочности в расчетных случаях 
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Рисунок 3.1.7. Сравнение распределения прогибов по размаху крыла без подкоса 

и с подкосом в расчетном случае № 1 
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3.1.4 Сравнительный анализ характеристик аэроупругости 

На рисунках 3.1.8 – 3.1.9 представлены несколько частот и форм 

характерных низших тонов симметричных и антисимметричных упругих 

колебаний свободной конструкции самолета с расчалкой. В таблице 3.1.3 для 

сравнения показаны частоты собственных колебаний для самолетов с расчалкой и 

без расчалки. 

Сравнительный анализ показывает, что расчалка несколько повышает (в 

пределах 5-6%) частоты колебаний вертикального изгиба крыла, и снижает 

частоты колебаний горизонтального изгиба (жесткость кессона в корневой части 

уменьшается, а расчалка в горизонтальной плоскости не работает). Влияние её на 

остальные тона незначительно. 

Таблица 3.1.3. Частоты 17-ти низших тонов собственных колебаний для 
самолетов с расчалкой и без расчалки (Гц) 

 Симметрия 

 

Антисимметрия 

тон 
Без 

расчалки 
С 

расчалкой 
Без 

расчалки 
С 

расчалкой 
1 2.18 2.31 2.90 3.04 
2 4.97 4.95 4.93 4.94 
3 5.36 5.06 5.63 5.34 
4 5.96 6.51 7.04 7.07 
5 7.09 7.09 7.45 7.96 
6 10.68 10.82 12.03 12.03 
7 13.01 13.33 13.65 13.77 
8 14.59 14.84 14.59 14.27 
9 14.99 15.02 14.85 14.92 

10 15.77 15.38 15.26 16.13 
11 20.09 20.59 20.56 20.70 
12 20.92 20.81 21.50 21.95 
13 26.95 26.97 26.17 26.23 
14 30.14 30.77 28.62 29.10 
15 33.41 33.14 30.09 30.77 
16 34.42 33.91 34.63 34.60 
17 35.05 34.35 35.69 35.11 
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f1 =2.31 Гц f2 =4.95 Гц 

  

f3 =5.06 Гц f4 =6.51 Гц 

  
f5 =7.09 Гц f6 =10.82 Гц 

  
f7 =13.33 Гц f8 =14.84 Гц 

Рисунок 3.1.8 Частоты и формы симметричных колебаний 
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f1 =3.04 Гц f2 =4.94 Гц 

  
f3 =5.34 Гц f4 =7.07 Гц 

  
f5 =7.96 Гц f6 =12.03 Гц 

  
f7 =13.77 f8 =14.27 

Рисунок 3.1.9 Частоты и формы антисимметричных колебаний 

 Расчет характеристик флаттера проведен для самолета с расчалкой и без 

расчалки при крейсерском и максимальном числе Маха в симметричном и 

антисимметричном случае. Для модели без расчалки возникает флаттер с 

частотой 6.75 Гц на критической скорости 204 м/с, обусловленный 
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взаимодействием 1-го (1-й вертикальный изгиб крыла), 4-го (2-й вертикальный 

изгиб крыла) и 8-го (кручение крыла) тонов. Форма колебаний показана на 

рисунке 3.1.10. Для модели с расчалкой такой же флаттер возникает с частотой 

6.62 Гц на критической скорости 213 м/с, но с большим вкладом второго тона 

вертикальных изгибных колебаний крыла (рисунок 3.1.11). Влияние расчалки 

увеличивает скорость флаттера на 4%-5% (8%-10% по скоростному напору). 

Данный эффект в основном связан с увеличением толщин в концевой части 

крыла, а форма флаттера связана в основном с деформациями концевой части 

крыла. 

 
Рисунок 3.1.10. Флаттер с частотой 6.75 Гц, симметричный случай, модель 

без расчалки  

 
Рисунок 3.1.11. Флаттер с частотой 6.62 Гц, симметричный случай, модель с 

расчалкой. 
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В антисимметричном случае для обоих вариантов конструкции возникают 

примерно такие же формы флаттера с параметрами, близкими к симметричному 

случаю. Влияние расчалки также несколько увеличивает скорость флаттера. 

Для анализа характеристик статической аэроупругости выполнены расчёты 

безразмерных аэродинамических производных в зависимости от скоростного 

напора при разных числах Маха. Для определения безразмерных 

аэродинамических коэффициентов использованы следующие параметры: площадь 

(по базовой трапеции крыла) S=120 м2, хорда bA = 3.098 м, размах L = 44.5 м. 

Сравнение влияния упругости на производную коэффициента подъемной силы по 

углу атаки для самолета без расчалки и с расчалкой при числе Маха М=0.72 

показано на рисунке 3.1.12. При предельных скоростных напорах (q≈20 кПа) 

снижение α
yc  на модели без расчалки составляет 13%, а с расчалкой 20%. Большее 

снижение α
yc  (на 7%) для варианта с расчалкой связано с уменьшением жесткости 

на кручение в корневой части крыла.  
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Рисунок 3.1.12. Сравнение влияния упругости на производную коэффициента 
подъемной силы по углу атаки для самолета без подкоса и с подкосом, М=0.72 
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По этой же причине аэродинамический фокус сдвигается вперед из-за 

упругости больше на 1% САХ для варианта с расчалкой (рисунок 3.1.13).  
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Рисунок 3.1.13. Сравнение влияния упругости на положение аэродинамического 

фокуса для самолета без подкоса и с подкосом, М=0.72 

3.1.5 Определение рационального количества итераций для определения 

жесткости кессона по нагрузкам 

В силу того, что расчетная модель создается итерационным методом 

необходимо определить достаточное количество итераций, при котором 

оптимизацию конструкции можно считать завершенной. Расчет ведется на 

моделях с расчалкой и без расчалки. Рациональной считается модель с 

минимальной силовой массой крыла.  

Расчет начинается с жесткой модели, по полученным на ней нагрузках в 

шести указанных выше расчетных случаях рассчитываются параметры 

конструкции кессона первой итерации упругой модели. По нагрузкам модели 

первой итерации с помощью вышеописанного метода определяются параметры 

кессона второй итерации и так далее. На графиках показано изменение 

перерезывающей силы по размаху (рисунки 3.1.14 - 3.1.15.) и суммарного веса 

кессона крыла (рисунок 3.1.16.) для моделей с расчалкой и без неё. Нулевой 
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итерацией считается расчет по нагрузкам жесткого самолета. Также для модели с 

расчалкой приведена зависимость вертикальной составляющей силы, с которой 

расчалка действует на крыло от количества итераций (рисунок 3.1.17.). 

 
Рисунок 3.1.14. Перерезывающая сила, действующая на крыло от размаха при 

разных итерациях на модели без подкоса 

 
Рисунок 3.1.15. Перерезывающая сила, действующая на крыло от размаха при 

разных итерациях на модели с подкосом 

Достаточной по точности совпадения нагрузок как для модели с расчалкой, 

так и без него является вторая итерация. Для рациональной весовой 

эффективности достаточно третьей. Отличие суммарной массы второй итерации 
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от третьей меньше 0.5 %. Для дальнейших расчетов в качестве базовой модели 

взята модель второй итерации.  

 
Рисунок 3.1.16. Силовая масса кессона крыла при разных итерациях на модели без 

подкоса и с подкосом 

 
Рисунок 3.1.17. Зависимость вертикальной составляющей силы, с которой подкос 

действует на крыло от количества итераций 

3.1.6. Определение рационального положения расчалки на хорде крыла 

На данном этапе рассматриваются три варианта модели с разным 

расположением расчалки на хорде крыла:  

1) Центр кессона крыла: силовая масса кессона крыла определенная по 

расчетным случаям M = 1.296 т; 
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2) Передняя кромка кессона крыла: M = 1.313 т; 

3) Задняя кромка кессона крыла: M = 1.285 т.  

При этом подкос находится на изломе крыла по размаху и перпендикулярен 

оси симметрии фюзеляжа. Жесткость, масса и длина расчалки остаются 

базовыми. Масса кессона крыла, оптимизированного под отсутствие расчалки 

M = 1.462 т. Очевидна наибольшая весовая эффективность для модели с 

расчалкой на задней кромке кессона. 

Отмечено, что меньшая масса части кессона за изломом достигается 

положением расчалки на передней кромке кессона. Для расчетной модели с 

расчалкой на задней кромке повышением силовой массы на части кессона за 

изломом можно пренебречь по сравнению со снижением силовой массы в части 

кессона до излома. Зависимости распределения толщин обшивки по размаху для 

разных положений расчалки показаны на рисунке 3.1.18. Также оценено и 

признано незначительным влияние разных положений расчалки на хорде на 

эффективность элеронов по крену (рисунок 3.1.19.). Влияние наличия расчалки 

или положения его на хорде кессона крыла на критическую скорость флаттера 

незначительно, но все же большую критическую скорость вызывает положение 

расчалки на задней кромке кессона, как для симметричного, так и 

антисимметричного случая. 

По итогам данного подраздела отметим, что наиболее удачным положением 

расчалки на хорде кессона по всем тестовым критериям является положение на 

задней кромке кессона. Заметное влияние положение кессона на хорде оказывает 

только на весовую эффективность. Модель с расчалкой на задней кромке легче 

чем модель с расчалкой на передней на 2% и легче чем модель с расчалкой в 

центре кессона на 0.8%. 

В дальнейших расчетах в качестве базовой модели будет рассматриваться 

модель с расчалкой на задней кромке кессона.  
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Рисунок 3.1.18. Распределение толщин обшивки по размаху для разных 
положений подкоса на хорде кессона 

 
Рисунок 3.1.19. Влияние упругости конструкции на эффективность элеронов по 
крену для разного положения подкоса на хорде кессона (qD=19.9 кПа, M=0.78) 

3.1.7. Определение рационального положения расчалки вдоль размаха крыла 

Рассматриваются три варианта модели с разным расположением расчалки 

вдоль размаха крыла:  

1) На изломе крыла: M = 1.285 т; 

2) До излома: M = 1.409 т; 

3) За изломом крыла: M = 1.523 т. 

 При этом подкос находится на задней кромке кессона крыла по размаху и 

перпендикулярен оси симметрии фюзеляжа. Положение расчалки по оси 
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симметрии фюзеляжа смещается в соответствии с задней кромкой кессона на 

данном размахе. Жесткость расчалки остается базовой, масса расчалки изменяется 

в соответствии с изменением длины. Масса кессона крыла, оптимизированного 

под отсутствие расчалки M = 1.462 т. Очевидна наибольшая весовая 

эффективность для модели с расчалкой на изломе крыла. Для моделей с разным 

положением расчалки по размаху зависимости распределения толщин обшивки 

представлены на рисунке 3.1.20.  

Отметим, что положение расчалки за изломом крыла незначительно 

повышает как критическую скорость флаттера, так и эффективность элеронов 

(рисунок 3.1.21), однако при этом существенно увеличивается силовая масса 

кессона по сравнению с моделью с расчалкой на изломе (на 18.6 %).  

В дальнейших расчетах в качестве базовой модели остается модель с 

расчалкой на изломе крыла. 

 
Рисунок 3.1.20. Распределение толщин обшивки по размаху для разных 

положений подкоса по размаху 
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Рисунок 3.1.21. Влияние упругости конструкции на эффективность элеронов по 
крену для разного положения подкоса по размаху крыла (qD=19.9 кПа, M=0.78) 

3.1.8. Определение рациональной жесткости расчалки 

Рассматриваются пять вариантов модели с разной жесткостью расчалки:  

1) Базовая жесткость расчалки, рассчитанная по его исходным параметрам: 

M = 1.285 т; 

2) Половина базовой жесткости расчалки: M = 1.327 т; 

3) Удвоенная базовая жесткость расчалки: M = 1.209 т; 

4) Утроенная базовая жесткость расчалки: M = 1.215 т; 

5) Четырехкратная базовая жесткость расчалки: M = 1.220 т. 

 При этом подкос находится на изломе на задней кромке кессона и 

перпендикулярен оси симметрии фюзеляжа. Масса расчалки изменяется 

пропорционально жесткости. Масса кессона крыла, оптимизированного под 

отсутствие расчалки M = 1.462 т. Наибольшая весовая эффективность 

обнаруживается в районе удвоенной жесткости расчалки. При увеличении 

жесткости более чем в 2 раза масса кессона возрастает. 

Зависимости массы конструкции кессона от коэффициента k на который в 

данном варианте умножается базовая жесткость представлены на рисунке 3.1.22, а 

распределение толщин обшивки по размаху для разных жесткостей расчалки на 

рисунке 3.1.23.  Коэффициент k равный 0 обозначает модель без расчалки. 
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Оценено и признано несущественным влияние жесткости расчалки на 

эффективность элеронов по крену (рисунок 3.1.24), хотя можно заметить, что уже 

при k = 2 сам характер зависимости эффективности элерона от скоростного 

напора изменяется с “вогнутого” на “выпуклый”. Данная особенность повышает 

эффективность элерона в зоне до критического скоростного напора. 

Критическая скорость ранее рассматриваемой формы флаттера (рисунок 

3.1.25) незначительно возрастает с ростом жесткости расчалки.  Однако в 

рассматриваемом диапазоне скоростей возникает другая симметричная форма 

флаттера с частотой 4.8 Гц обусловленная взаимодействием 2-го (1-й 

горизонтальный изгиб крыла), 4-го (2-й вертикальный изгиб крыла) и 8-го 

(кручение крыла) тонов. Впрочем, запасы по критической скорости флаттера для 

данной формы больше 20%.  

По итогам данного подраздела отметим, что для данной модели нужно 

увеличить базовую жесткость расчалки в 2 раза. Таким образом, снижается 

конструкционный вес кессона крыла на 6 %, а также немного повышается 

эффективность элерона и критическая скорость флаттера. Дальнейшее повышение 

жесткости расчалки не приносит положительных результатов. 

 
Рисунок 3.1.22 - Зависимости силовой массы кессона от жесткости подкоса 
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Рисунок 3.1.23 - Распределение толщин обшивки по размаху для разных 

жесткостей подкоса 

 
Рисунок 3.1.24 - Влияние упругости конструкции на эффективность элеронов по 

крену для разной жесткости подкоса (qD = 19.9 кПа, M = 0.78) 
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Рисунок 3.1.25 - Зависимости критической скорости флаттера от жесткости 
подкоса 

3.1.9. Заключение к разделу 

Исследовано влияние расчалки на характеристики аэроупругости и весовую 

эффективность для самолета с крылом большого удлинения λ=16.5. Для 

исследований разработана аэродинамическая и упруго-массовая расчетная модель 

самолета. Исходные данные для фюзеляжа и оперения определены на основе 

анализа прототипов и экспертных оценок. Основное внимание уделено 

рациональному определению параметров расчетной модели композитного крыла 

и расчалки. 

 По результатам параметрических расчетов найдены шесть полетных 

случаев нагружения с положительной и отрицательной перегрузкой, 

определяющих прочность крыла. По условиям прочности в этих (одинаковых) 

расчетных случаях определены параметры силового набора кессона крыла 

(зависимость толщины обшивки и площади продольного набора вдоль размаха 

крыла) для самолета без расчалки и с расчалкой. Масса расчалки также 

определена из условий прочности. Анализ полученных конструкций показал, что 

силовая масса крыла с расчалкой на 11% меньше. 



105 

 

 Выполнены сравнительные расчетные исследования характеристик 

аэроупругости полученных конструкций. Показано, что скоростной напор 

определяющей формы флаттера выше на 8% - 10% для случая крыла с расчалкой. 

 Установлено, что необходимое количество итераций для определения 

жесткости кессона по нагрузкам для данной модели не меньше двух. Разница по 

массе кессона между второй и третьей итерацией меньше 1%. 

 Рациональное положение расчалки на хорде крыла – задняя кромка кессона. 

Это позволяет выиграть до 2% веса и незначительно повысит эффективность 

элерона и критическую скорость флаттера. По размаху для данной расчетной 

модели наиболее удачным положением расчалки является излом крыла. Другие 

положения существенно повышают вес конструкции, хотя и могут незначительно 

улучшить аэроупругие характеристики.  

Также отметим, что для данной модели нужно увеличить базовую 

жесткость расчалки в 2 раза. При этом силовую массу кессона крыла можно 

уменьшить еще на 6%, а также немного повысить эффективность элерона и 

критическую скорость флаттера. Дальнейшее повышение жесткости расчалки не 

приносит положительных результатов. 

В итоге у оптимизированной расчетной модели самолета с расчалкой 

силовая масса может быть уменьшена на 17%. Кроме того, повышается 

критическая скорость флаттера на 2% в симметричном случае и на 1% в 

антисимметричном. 

3.2 Расчетное сопровождение подготовки к испытаниям в АДТ 

демонстратора БЛА с крылом большого удлинения 

Объект исследования – Модель типичного беспилотного летательного 

аппарата (БЛА) с крылом большого удлинения для аэродинамической трубы и 

соответствующая ей расчетная модель в комплексе программ АРГОН. Модель 

крыла данного БЛА состоит из пенопластовой обшивки и композитного 

лонжерона (фанера между двумя слоями углепластика). Цель исследований – 
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расчетное сопровождение эксперимента по продувке в АДТ демонстратора БЛА с 

крылом большого удлинения. 

Составлена предварительная расчетная схема демонстратора БЛА в 

комплексе программ АРГОН и проведена её верификация по результатам 

модального анализа. Проведен параметрический расчет характеристик флаттера 

для свободной и закрепленной модели с учетом ограничений по условиям 

эксперимента. По итогам эксперимента проведены уточняющие расчеты. 

3.2.1 Подготовка предварительной модели 

В предварительных расчетах использовалась модель полного БЛА. Так как 

в работе необходимо учесть влияние деформаций и круток крыла в потоке на его 

характеристики аэроупругости, использовался алгоритм разработанный и 

описанный в главе 1. Это позволяет из базовой модели путем описанных ранее 

преобразований получить набор моделей с деформированными крыльями, 

моделирующими условия продувки. Деформацией фюзеляжа и горизонтального 

оперения мы пренебрегаем. Построенные таким способом расчетные модели 

являются нелинейным (кусочно-линейным) приближением расчетных моделей 

аппарата в потоке с учетом деформаций и могут быть использованы для решения 

задач аэроупругости. Аэродинамическая схема (рисунок 3.2.1) состоит из 17 

агрегатов: горизонтальный фюзеляж, вертикальный фюзеляж, 13 агрегатов крыла, 

V-образное оперение, фиктивная стенка V-образного оперения. В демонстраторе 

БЛА нет отклоняемых поверхностей. На всех агрегатах крыла и оперении в 

базовой модели заданы симметричные профиля NACA 013. Установочная крутка 

всех агрегатов крыла равна 0°. 

 
Рисунок 3.2.1. Аэродинамическая расчётная схема самолёта. Общий вид 
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Для представления упруго-массовых свойств самолёта использованы 16 

упругих поверхности (УП): Фюзеляж, 13 УП крыла, V – образное оперение, 

Фиктивная стенка V – образного оперения. Для фюзеляжа, крыла и оперения 

заданы степени свободы для изгиба в двух плоскостях и для кручения. Между 

собой поверхности соединены 6-степенными пружинами. Распределение 

жесткостей и масс по агрегатам было задано в балочном приближении. Общий 

вид упруго-массовой расчётной модели показан на рисунке 3.2.2.  

 
Рисунок 3.2.2. Упруго-массовая расчётная схема самолёта 

Демонстратор БЛА весит около 9.2 кг. Для базовой модели использовались 

теоретические жесткости крыла. Не учитывались люфты в креплениях крыла к 

фюзеляжу. И для всех собственных тонов использовался средний декремент 

колебаний 0.05. 

3.2.2 Расчетные случаи, выбор условий 

Для проведения расчетных исследований влияния деформации крыла в 

потоке на его характеристики аэроупругости требуется выбрать случаи 

нагружения, которые и вызывают эти деформации. В данном случае расчетные 

исследования ограничены условиями эксперимента, параметрами модели и 

режимами аэродинамической трубы Т-103. Также следует учитывать возможные 

различия между экспериментальной и расчетными моделями, условия 

закрепления экспериментальной модели и т.д. В таком случае, если требуется 
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получить какие-то условия, в расчетной модели нужно обеспечить «запас» по 

необходимым параметрам в обе стороны. В рамках эксперимента предполагается 

менять угол атаки модели и скоростной напор. Сочетанием данных параметров 

мы и будем вызывать деформацию крыла. 

В рамках данного эксперимента предполагались ограничения по скорости 

потока до 60 м/с. 

Также следует учесть, что модель может сломаться в результате чрезмерных 

статических деформаций. В соответствии с аналитической оценкой, чтобы 

избежать остаточных деформаций на экспериментальной модели прогиб не 

должен превышать 30 - 35 см. Исходя из этого, для построенных при разных 

скоростных напорах и углах атаки моделей определяются допустимые диапазоны 

углов атаки. 

 Для скорости потока в 30 м/с при углах атаки в 20° достигаются прогибы в 

37 см. Допустимый прогиб в 35 см достигается при угле атаки в 19.3°. В 

рассматриваемом нами диапазоне прогибов до 35 см зависимость прогиба от угла 

атаки можно считать линейной (рисунок 3.2.3). 

 
Рисунок 3.2.3. Зависимость прогиба конца крыла от угла атаки для скорости 

потока 30 м/с 

Дальнейшие требования к расчетной модели были сформулированы в 

процессе оценки модальных и флаттерных характеристик. 
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3.2.3 Оценка модальных характеристик 

По предварительной оценке, частоты первых тонов расчетной модели 

соответствуют частотам, полученным на испытаниях для полной модели. 

Также следует оценить влияние деформаций крыла на собственные частоты. 

Построены деформированные модели, соответствующие скорости набегающего 

потока в V = 30 м/с и набору углов атаки (таблица 3.2.1). 

Таблица 3.2.1. Сравнение частот для недеформированной модели и 
деформированной при V = 30 м/с и α = 12.3° 

№ f0(s) f0(a) f12.3(s) f12.3(a) Δf(s),%  Δf(a),%  
1 5.72 10.76 5.72 10.67 -0.03 -0.79 
2 18.94 21.27 18.84 21.13 -0.52 -0.65 
3 23.60 31.27 20.60 27.45 -14.56 -13.93 
4 29.03 32.94 29.06 32.18 0.10 -2.35 
5 37.56 58.93 37.51 56.85 -0.14 -3.66 
6 46.00 61.14 45.93 59.01 -0.16 -3.59 
7 60.86 63.37 59.57 68.24 -2.16 7.13 
8 69.90 75.70 70.30 80.63 0.56 6.11 
9 72.80 82.74 73.43 85.80 0.86 3.57 

10 79.01 90.85 81.33 91.43 2.85 0.64 
 

Особенно следует отметить, что с возникновением деформации у 3 тона 

(горизонтальный изгиб) (рисунок 3.2.4) значительно падает частота. А также в 

форме 3-го тона помимо горизонтального изгиба возникает крутильная 

компонента (рисунки 3.2.5 – 3.2.6).  

 
Рисунок 3.2.4. 3 тон. 1-й горизонтальный изгиб на недеформированной модели 
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Рисунок 3.2.5. 3 тон. 1-й горизонтальный изгиб (вид спереди) на 

недеформированной модели, кручение отсутствует 

 
Рисунок 3.2.6. 3 тон. 1-й горизонтальный изгиб (вид спереди) на 

деформированной модели, кручение присутствует  

3.2.4 Флаттер 

Рассмотрим свободную модель. В трубе она имитируется тросовой 

подвеской. На недеформированной модели в симметричном случае на скорости 

85 м/с возникает флаттер (рисунок 3.2.7) с частотой 31 Гц. На деформированных 

моделях критическая скорость данной формы растет с ростом угла атаки (рисунок 

3.2.9), а соответственно с ростом прогиба в рассматриваемом диапазоне. Частота 

данной формы тоже растет. 

 
Рисунок 3.2.7. 1-я форма симметричного флаттера 

На деформированном крыле возникает в рассматриваемом диапазоне новая 

форма флаттера (рисунок 3.2.8) обусловленная взаимодействием 2-го 

вертикального изгиба и 1-го горизонтального изгиба с примесью кручения. 

Скорость флаттера данной формы с ростом прогиба существенно снижается до 

локального минимума (рисунок 3.2.9). Частота данной формы флаттера также 
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снижается. Кроме того, с ростом прогиба в форме флаттера снижается крутильная 

составляющая. 

 
Рисунок 3.2.8. 2-я форма симметричного флаттера 

 Так как необходимо выявить условия, при которых возникает данная форма 

флаттера, вызванная деформацией крыла в потоке, а её критическая скорость не 

падает ниже 50 м/с, следует рассматривать расчетные модели, полученные при 

этой скорости потока.   

 
Рисунок 3.2.9. Зависимость критической скорости флаттера от угла атаки, для 

моделей, построенных при V =50 м/с 

Поскольку при продувках будет использоваться только крыло 

демонстратора, закрепленное на стенде, прикрепим в нашей расчетной модели 

крыло демонстратора к земле. Модель закрепляется к земле в центроплане крыла. 

Учитывая ограничения по скорости для трубы, ограничения по прочности для 
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модели и полученные для свободной модели данные для закрепленной модели 

будем проводить исследования при V = 50 м/с. 

На недеформированной модели в симметричном случае на скорости 87 м/с 

возникает флаттер (рисунок 3.2.10) с частотой 31 Гц. На деформированных 

моделях критическая скорость данной формы растет с ростом угла атаки (рисунок 

3.2.11), а соответственно с ростом прогиба в рассматриваемом диапазоне. Частота 

данной формы тоже растет. 

 
Рисунок 3.2.10. 1-я форма симметричного флаттера для закрепленной модели 

 
Рисунок 3.2.11. Зависимость критической скорости флаттера от угла атаки, для 

закрепленной модели, построенной при V = 50 м/с 

На деформированном крыле возникает новая форма флаттера (рисунок 

3.2.12) обусловленная взаимодействием 2-го вертикального изгиба и 1-го 

горизонтального изгиба с элементами кручения. Скорость флаттера данной 
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формы с ростом прогиба существенно снижается до локального минимума 

(рисунок 3.2.11). Частота данной формы флаттера также снижается. Кроме того , с 

ростом прогиба в форме падает крутильная составляющая. 

 
Рисунок 3.2.12. 2-я форма симметричного флаттера для закрепленной модели 

3.2.5 Параметрические исследования флаттера  

Так как мы ограничены условиями эксперимента и не можем использовать в 

трубе скорость потока выше 50 м/с, для успешного проведения исследований 

требуется модифицировать базовую модель для того, чтобы снизить критическую 

скорость 2-й формы флаттера, для допустимого диапазона прогиба. Требуется 

получить эту форму до достижения скорости потока в 50 м/с как для свободной, 

так и для закрепленной модели. 

Модификация проводилась путем добавления дополнительных грузов в 

модель, так как другие модификации слилшком сложно реализовать на 

экспериментальной модели. Ряд расчетов показал, что грузы лучше разместить в 

концевой части крыла впереди его оси жесткости. Дополнительные массы на 

конце крыла существенно влияют на его частоты (таблица 3.2.2, таблица 3.2.3). 

Среди существенных изменений следует отметить сближение 2-го и 3-го тона 

определяющих исследуемую форму флаттера. Для данной модели критическую 

скорость 2-й формы флаттера удалось понизить до 40 - 45 м/с (рисунок 3.2.13, 

Рисунок 3.2.14), одновременно с этим повышается критическая скорость 1-й 

формы флаттера. Таким образом заметим, что, излечивая обычный изгибно-

крутильный флаттер с помощью противофлаттерного груза, в потоке можно 

получить другой флаттер, связанный с прогибами крыла. 
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Таблица 3.2.2. Влияние добавления груза на частоты свободной модели 
(f0 - без груза, fm – с грузом). 

№ f0(s) f0(a) fm(s) fm(a) Δf(s) Δf(a) 
1 5.72 10.76 4.46 8.98 -28.19 -19.74 
2 18.94 21.27 16.61 20.28 -14.04 -4.89 
3 23.60 31.27 18.82 27.26 -25.40 -14.72 
4 29.03 32.94 28.92 29.56 -0.40 -11.43 
5 37.56 58.93 35.14 49.12 -6.91 -19.97 
6 46.00 61.14 42.67 52.62 -7.80 -16.18 
7 60.86 63.37 49.28 59.94 -23.51 -5.73 
8 69.90 75.70 62.09 70.25 -12.58 -7.76 
9 72.80 82.74 67.38 79.87 -8.04 -3.58 
10 79.01 90.85 71.28 84.61 -10.85 -7.37 

Таблица 3.2.3. Влияние добавления груза на частоты закрепленной модели 
(f0 - без груза, fm – с грузом). 

№ f0(s) f0(a) fm(s) fm(a) Δf(s) Δf(a) 
1 5.28 5.28 4.10 4.10 -28.99 -29.00 
2 18.19 18.20 14.62 14.62 -24.44 -24.46 
3 22.50 22.12 18.18 18.17 -23.76 -21.69 
4 22.96 22.50 22.96 22.12 0.00 -1.72 
5 33.04 41.35 33.04 35.58 -0.01 -16.21 
6 37.40 52.63 35.55 52.60 -5.21 -0.05 
7 41.31 61.13 37.41 55.82 -10.42 -9.51 
8 61.13 71.97 55.82 65.50 -9.51 -9.87 
9 74.00 74.25 64.94 66.83 -13.95 -11.09 
10 74.95 77.63 66.67 67.08 -12.42 -15.73 

 

 Проведено исследование входа 2-й формы флаттера в рассматриваемый 

диапазон скоростей и её дополнительных характеристик. 

 В окрестности появления 2-й формы в рассматриваемом диапазоне 

скоростей производная логарифмического декремента по скорости равна 

0.015 1/(м/с). В нижней по скорости точке (рисунок 3.2.14) производная 

логарифмического декремента равна 0.042 1/(м/с). Флаттер можно считать 

«мягким».  
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Рисунок 3.2.13. Зависимость критической скорости флаттера от угла атаки, для 

модифицированных свободных моделей, построенных при V = 50 м/с 

 
Рисунок 3.2.14. Зависимость критической скорости флаттера от угла атаки, для 

модифицированных закрепленных моделей, построенных при V =50 м/с 

3.2.6 Сопоставление теоретической расчетной и экспериментальной 

моделей, доработка расчетной модели 

Проведены обмеры экспериментальной модели, закрепленной в трубе 

(рисунок 3.2.15). Трубная модель закреплена с отличием в -1.5° стреловидности 

крыла. Также следует отметить расхождение в теоретических и реальных 

профилях (рисунок 3.2.16) и крутках сечений крыла. Проанализировано 

распределение масс по крылу, расхождений с теоретическим распределением не 

обнаружено.  
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Исходя из правомерности балочной схематизации конструкции прямого 

крыла большого удлинения, по результатам выполненного эксперимента 

определены: положение оси жесткости; распределённые балочные жесткости на 

кручение и изгиб (в плоскости наименьшей жесткости); элементы матрицы 

коэффициентов упругого влияния; жесткость заделки крыла на испытательном 

стенде. Жесткостные испытания выполнены коллективом под руководством 

Малютина В. А. 

Заметим значительное расхождение между теоретической жесткостью и 

полученной в результате жесткостных испытаний (рисунки 3.2.17 - 3.2.18). Также 

в расчетной модели следует учесть особенности закрепления крыла на стенде. 

Уточненные параметры реальной модели задаются в расчетную модель. Частоты 

и формы колебаний крыла на испытательном стенде, полученные в частотных 

испытаниях хорошо сходятся с частотами и формами уточненной расчетной 

модели. 

 
Рисунок 3.2.15. Экспериментальная модель в трубе 
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Рисунок 3.2.16. Сравнение теоретического и реального аэродинамического 

профиля  

Для примера рассматривается случай установки крыла на угол атаки в 3.5°. 

Угол атаки и скоростной напор совместно определяют аэродинамические 

нагрузки на крыло в трубе. По итогам продувок получены деформации крыла в 

потоке при разных скоростях. Сравнив результаты расчетов с результатами 

эксперимента отметим, что расхождения незначительны и имеются некоторые 

особенности (рисунок 3.2.19). 

 
Рисунок 3.2.17. Сравнение теоретической и экспериментальной жесткостей 

вертикального изгиба крыла 
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Рисунок 3.2.18. Сравнение теоретической и экспериментальной жесткостей 

кручения крыла 

Отметим, что для 20 м/с, 30 м/с и 40 м/с экспериментальные деформации 

выше расчетных, а для 50 м/с ниже. Заметим также, что деформации на этих 

скоростях представляют соответственно 2.9% (для 20 м/с), 6.8% (для 30 м/с), 

13.2% (для 40 м/с) и 23.5% (для 50 м/с) от полуразмаха крыла. Таким образом, эти 

деформации для 40 м/с можно считать значительными, а для 50 м/с большими. А 

при больших деформациях следует учитывать изменение геометрической формы 

крыла, как показано в главе 1. Применим итерационный алгоритм из главы 1 к 

данному расчету. Из рисунка 3.2.20 видно, что для 40 м/с применение алгоритма 

не сказалось на результате, а для 50 м/с кривая прогибов итерационного расчета 

опустилась чуть ниже кривой прогибов эксперимента, как для остальных 

скоростей. 
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Рисунок 3.2.19. Сравнение экспериментальных и расчетных деформаций крыла в 

потоке 

Проведем расчет на флаттер для уточненной модели в зависимости от 

прогиба конца крыла (ΔY задан в % от полуразмаха), определяемого комбинацией 

угла атаки и скоростного напора (рисунок 3.2.21). 
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Рисунок 3.2.20. Сравнение экспериментальных и расчетных деформаций крыла в 

потоке с учетом изменения геометрической формы крыла 

Для данной модели критическая скорость флаттера обоих форм значительно 

выше допустимого в трубе диапазона скоростей. У формы флаттера, связанной с 

взаимодействием горизонтального изгиба и второго вертикального изгиба, 

заинтересовавшей нас ранее минимальная критическая скорость (в 

рассматриваемом диапазоне прогибов) выше 100 м/с, что недостижимо в 

условиях АДТ-103. Кроме того, в районе 95-97 м/с наступает дивергенция, что 

подтверждено как «статическим» (рисунок 3.2.22), так и «динамическим» 

(рисунок 3.2.23) расчетом. Таким образом, для дальнейших исследований данной 
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формы флаттера экспериментальная и, соответственно, расчетная модель 

нуждаются в доработке, что выходит за пределы данной работы. 

 
Рисунок 3.2.21. Зависимость критической скорости флаттера от прогиба крыла 

 
Рисунок 3.2.22. Зависимость обратной производной подъемной силы по углу 

атаки от скорости набегающего  
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Рисунок 3.2.23. Зависимость демпфирования и частоты от скорости при прогибе 

конца кессона 20%, видно дивергенцию и обе формы флаттера 

3.2.7 Заключение к разделу 

Разработана расчётная схема демонстратора БЛА для исследований 

флаттера в АДТ в рамках комплекса программ АРГОН.  На основе 

параметрических расчетов определены расчетные случаи с учетом максимальной 
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допустимой деформации крыла и ограничений по скоростному напору для 

аэродинамической трубы. Проведен модальный анализ для деформированной и 

недеформированной расчетной модели демонстратора БЛА. Отмечено, что 

наибольшее влияние деформация оказывает на частоту горизонтального изгиба. 

На уточненной по итогам жесткостных испытаний расчетной модели вычислены 

деформации крыла в потоке. Выявлено, что при больших деформациях крыла 

(порядка 20% от размаха) желательно уточнять линейный расчет с помощью 

вышеописанного алгоритма. На предварительной расчетной модели подобран 

скоростной режим и угол атаки, в теории позволяющие получить при 

эксперименте в АДТ форму флаттера, связанную с деформациями крыла в потоке. 

На уточненной расчетной модели данную форму не удается получить по 

условиям прочности. 

3.3 Управление деформациями на крыле большого удлинения 

Выше показано, что большие деформации крыла могут быть как полезны, 

так и вредны с точки зрения аэроупругости. Изменить деформации крыла можно 

как изменяя его жесткость, так и изменяя аэродинамику. Так как изменить 

жесткость крыла в полете затруднительно, одним из способов изменить прогиб 

крыла, не меняя режима полета, является симметричное отклонение элеронов или 

предэлеронов. Рассмотрим эффективность данного подхода на нескольких 

моделях.  

3.3.1 Самолет с расчалкой 

В расчетной модели самолета с расчалкой на размахе элерона задается 

предэлерон площадью равный элерону. Рассмотрим один из маневренных случаев 

нагружения с M = 0.78, при котором деформации крыла на конце достигают 14% 

от полуразмаха. Оценим эффективность элерона и предэлерона (рисунок 3.3.1). 

Для оценки используем модели самолета без расчалки и модель с расчалкой в ее 

окончательной конфигурации в разделе 3.1.8. Как видно из графика при 

скоростном напоре до 15 кПа элерон значительно эффективнее предэлерона, 

однако с ростом скоростного напора эффективность элерона падает, а 
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предэлерона растет. Так как для данного самолета qD=19.9 кПа необходимых 

запасов скорости по реверсу элерона аппарат не имеет. Для создания 

необходимого запаса скорости по реверсу в 1.2*VD требуется увеличить 

конструкционную массу крыла на 20 % (что для данного крыла составляет 0.246 

т), что существенно больше массы предэлерона со всем сопутствующим 

оборудованием. При этом данная конструкция крыла вполне удовлетворяет 

требованиям достаточной управляемости аппарата по крену из АП-25. Таким 

образом, используя совместно с элероном предэлерон, мы можем использовать 

крыло меньшего веса. 

 
Рисунок 3.3.1. Эффективность элеронов и предэлеронов по крену для моделей с 

расчалкой и без неё, qD=19.9 кПа. 

 Симметрично отклоняя элероны или предэлероны в данном полетном 

режиме и рассчитывая нагрузки и деформации выясним, насколько можно 

изменить прогибы крыла (рисунок 3.3.2). Как видно из графика эффективность 

элерона в изменении деформации для данной модели с расчалкой и без расчалки 

практически одинакова и существенно меньше эффективности предэлерона. 

Наибольшая эффективность в изменении деформаций достигается для 

предэлерона на модели с расчалкой. Таким образом, с помощью отклоняемой 

поверхности можно дополнительно уменьшить деформацию конца крыла в 

добавок к использованию расчалки. 
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Рисунок 3.3.2. Прогибы конца крыла в % от полуразмаха при отклонении элерона 

или предэлерона на определенный угол для моделей с расчалкой и без неё  

3.3.2 Демонстратор БЛА (Параметрические исследования) 

В качестве базовой модели для параметрических исследований рассмотрим 

модель демонстратора БЛА, описанную выше. На ее конец добавим небольшой 

элерон и предэлерон равной площади. В отличие от модели крыла с подкосом эта 

расчетная модель обладает небольшой обратной стреловидностью в -3.5° по оси 

жесткости. Покажем, как стреловидность крыла влияет на эффективность элерона 

и предэлерона по крену. Для этого построим дополнительные модели с теми же 

упруго-массовыми параметрами, но с измененной стреловидностью по оси 

жесткости и соответственно измененной аэродинамике с сохранением площади 

(рисунок 3.3.3). Как можно заметить из рисунка 3.3.4 эффективность предэлерона 

растет как при отрицательных, так и при положительных углах атаки во всем 

рассматриваемом диапазоне скоростных напоров, однако она существенно ниже 

эффективности элерона. В случае с элероном ситуация интереснее если угол 

стреловидности крыла данной модели больше -2° то эффективность элерона 

падает, но если стреловидность меньше -2°, то эффективность элерона растет. Как 

известно на прямом крыле вклад в эффективность элерона вносят только 

деформации кручения, когда на стреловидном крыле, как деформации изгиба, так 

и кручения. Выяснено, как изменение соотношения изгибных и крутильных 

жесткостей влияет на эффективность элерона (рисунок 3.3.5) на модели базовой 
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конфигурации со стреловидностью в -3.5° по оси жесткости. При базовой 

крутильной жесткости элерон эффективнее предэлерона во всем рассматриваемом 

диапазоне скоростных напоров, однако, ее снижение скажется на эффективности 

элерона негативно. 

 
Рисунок 3.3.3. Пример моделей с разной стреловидностью: -3.5°, 0°, 3° 

 С помощью отклонения как элерона, так и предэлерона для данной модели 

можно снизить деформацию крыла (рисунок 3.3.5), однако использование элерона 

в данном случае дает в 6.4 раза больший результат. 
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Рисунок 3.3.4. Эффективность элерона и предэлерона по крену при разных углах 

стреловидности 

 
Рисунок 3.3.5. Эффективность элерона и предэлерона по крену при разной 

крутильной балочной жесткости 
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Рисунок 3.3.6. Прогибы конца крыла в % от полуразмаха при отклонении элерона 

или предэлерона на определенный угол 

Поскольку большие деформации в полетных расчетных случаях возникают 

в основном на гибких крыльях БЛА большого и сверхбольшого удлинения, 

вопрос их уменьшения на обычных гражданских самолетах практически не 

возникает. Однако современные тенденции к увеличению удлинения крыла, а 

соответственно его гибкости и деформаций требуют внимания и к этому вопросу. 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В работе рассмотрены особенности характеристик аэроупругости самолетов 

с крылом большого удлинения. Получены новые результаты о влиянии 

квазистатических полетных деформаций крыла на характеристики статической 

аэроупругости, частоты и формы упругих колебаний, характеристики флаттера. 

Разработан алгоритм проектировочных исследований характеристик 

аэроупругости и весовой эффективности замкнутых конструкций в 

полиномиальном методе Ритца.  

Основные результаты работы состоят в следующем:  

o Разработана методология исследования влияния квазистатических деформаций 

на характеристики статической и динамической аэроупругости ЛА с крылом 

большого удлинения.  

o Разработан и реализован в виде программного обеспечения алгоритм учета 

квазистатических полетных деформаций при исследовании явлений 

аэроупругости. 

o Разработан метод и алгоритм расчета внутренних усилий в узлах стыковки 

агрегатов в полиномиальном методе Ритца, реализованном в расчетном 

комплексе АРГОН для исследования характеристик нагружения и 

аэроупругости замкнутых конструкций типа крыла с подкосом. 

o Разработанные методики и алгоритмы применены к ряду практических задач. 

o Выполнен анализ особенностей характеристик аэроупругости крыльев 

большого и сверхбольшого удлинения. 

Практическая значимость работы заключается в том, что разработанные 

алгоритмы интегрированы в многодисциплинарный расчетный комплекс АРГОН 

для использования в проектировочных исследованиях характеристик 

аэроупругости разрабатываемых ЛА с крылом большого удлинения. 

Достоверность полученных результатов и выводов подтверждена сравнениями с 

экспериментальными данными и результатами расчётов по другим методам. 
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