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Приведены результаты исследования устойчивости алгоритма оптимального
аэродинамического проектирования трехмерной компоновки крыло – фюзе-
ляж широкофюзеляжного дальнемагистрального самолета начальной форме.
Показано, что алгоритм решения задачи определения геометрии, сочетаю-
щий высокоточное численное решение уравнений Навье – Стокса и гло-
бальную оптимизацию поиска с распределенной параллельной реализацией,
устойчив к выбору начальной формы крыла для двух сильно отличающихся
вариантов задания начальной формы.
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Одним из важнейших вопросов, возникающих при использовании алгоритма
автоматического оптимального аэродинамического проектирования для решения
практических задач по проектированию летательного аппарата является вопрос о
том, насколько результат такого проектирования зависит от начальной формы оп-
тимизируемой поверхности.

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

С математической точки зрения возникает вопрос об устойчивости алгоритма
автоматического оптимального проектирования к начальной форме. Иными сло-
вами, если мы проведем две оптимизации с одинаковыми условиями и ограниче-
ниями, но для двух сильно отличающихся друг от друга начальных геометрий, то
насколько будут отличаться друг от друга две полученные оптимальные геомет-
рии? Для уединенного крыла такая задача рассматривалась в работе [1], в которой
рассматривалось крыло, ранее исследованное в [2].

2. Постановка задачи

Каждый шаг оптимального проектирования летательного аппарата начинается
с задания его начальной геометрической конфигурации. На первом таком шаге
геометрическая модель поступает из начальной стадии проектирования вместе с
заданными аэродинамическими характеристиками. В число этих характеристик
входят условия полета (скорость и высота полета) и требуемые для устойчивого
                                                          
1 Работа выполнена при финансовой поддержке прикладных научных исследований Министерства
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полета значения коэффициента подъёмной силы и момента тангажа, а также мак-
симально допустимое значение сопротивления при заданных условиях полёта.
Эти параметры должны обеспечить выполнение основных требований к полету,
таких как его дальность, полезная нагрузка, объём топливного бака и т.д.. Иско-
мая геометрия ищется в классе аэродинамических форм, удовлетворяющих раз-
личным ограничениям, которые также определяются на начальной стадии проек-
тирования. Традиционно геометрические ограничения относятся к максимальной
относительной толщине базовых секционных профилей крыла, а ограничения,
связанные с аэродинамическими характристиками летательного аппарата, отно-
сятся к моменту тангажа конфигурации, коэффициенту подъёмной силы при
крейсерском полете и на режиме взлёте и т.д.

С математической точки зрения данная задача сводится к определению опти-
мальной формы летательного аппарата с компоновкой крыло – фюзеляж. Опти-
мальность этой формы понимается в том смысле, что значение коэффициента
полного сопротивления данной компоновки является минимальным в заданных
условиях аэродинамического проектирования и она одновременно удовлетворяет
всем требуемым ограничения геометрического и аэродинамического характера.

Математическая формулировка данной задачи оптимального аэродинамиче-
ского дизайна может быть представлена следующим образом.

Одноточечная задача оптимального дизайна состоит в нахождении поверхно-
сти многосекционного пространственного крыла фиксированной формы в плане
для летательного аппарата с компоновкой крыло – фюзеляж, которая отвечает
следующим условиям:

• Значение коэффициента полного сопротивления всей компоновки CХ являет-
ся минимальным.

• Значение коэффициента подъёмной силы CY всей компоновки равно задан-
ному значению в точке аэродинамического дизайна.

• Значение момента тангажа МZ всей компоновки отвечает заданным условиям
услойчивости полета летательного аппарата.

• Значение относительной максимальной толщины каждой базовой секции
крыла(t/c)i не меньше заданного.

• Значения локальных толщин каждой базовой секции крыла (y/t)ij не меньше
заданных.

• Значение радиуса скругления передней кромки крыла (RL)i не меньше задан-
ного.

• Значения угла схода потока с задней кромки крыла (qT)i не меньше заданного.
Здесь i – номер секций вдоль размаха крыла, i = 1,..,Nws, j – номер ограничения

на локальную толщину в i-й секции, j = 1,..,Nbs(i).
Многоточечная задача оптимального дизайна состоит в нахождении поверхно-

сти многосекционного пространственного крыла фиксированной формы в плане
для летательного аппарата с компоновкой крыло – фюзеляж, которая отвечает
следующим условиям [3]:

• Значение взвешенной комбинации коэффициентов полного сопротивления
компоновки крыло – фюзеляж в нескольких точках проектирования является ми-
нимальным.

• Приведенные выше ограничения геометрического характера не зависят от
условий дизайна и остаются неизменными.

• Ограничения аэродинамического характера задаются для каждой точки оп-
тимизации по отдельности.
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В нашем случае, поскольку для расчета целевой функции СХ необходимо учи-
тывать эффекты вязко-невязкого взаимодействия, в качестве базовых уравнений
используются осредненные по числу Рейнольдса уравнения Навье–Стокса, кото-
рые для вязкого сжимаемого газа можно представить в следующем виде:

div divt + =q C V ,  (1)
Здесь тензор C = (f, g, h) относится к конвективным членам уравнения, вязкий
тензор V = (r, s, t) содержит члены, связанные с эффектами молекулярного пере-
носа, q = (ρ, ρu, ρv, ρw, E)T, ρ – плотность, (u, v, w) – вектор скорости, E – энергия,
t – время, f, g, h – невязкие (конвективные) потоки, и r, s, t – вязкие потоки.

Потоки невязкого характера имеют следующие компоненты:
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Вязкие потоки имеют следующие компоненты:
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где составляющие тензора вязких напряжений задаются следующим образом:

21 12 ,y xu vτ = τ = +

31 13 ,z xu wτ = τ = +

( ) ( ) ( )22 y 4 / 3 –  2 / 3 –  2 / 3x zv u wτ = ,

32 23 ,z yu wτ = τ = +

( ) ( ) ( )33 z4 / 3 –  2 / 3 –  2 / 3x yw u vτ = ,

( )2
1 11 12 13 x( ) /( 1 Pr)б u v w c= τ + τ + τ + γ − ,

( )2
2 21 22 23 y( ) /( 1 Pr),б u v w c= τ + τ + τ + γ −

( )2
3 31 32 33 z( ) /( 1 Pr).б u v w c= τ + τ + τ + γ −

В этих уравнениях μ – вязкость, γ – отношение теплоёмкостей газа, Pr – число
Прандтля, 2 2 2 ( 1)[  0.5 ( ]p E u v w= γ − − ρ + + , 2 /c p= γ ρ , ( ) /H E p= + ρ .

Вычисление коэффициента сопротивления для реальных форм самолетов до
сих пор является достаточно сложной задачей. Значение коэффициента сопротив-
ления на два порядка ниже остальных аэродинамических характеристик летатель-
ного аппарата и поэтому должен быть найдено с точностью порядка 10−4 − 10−5.
В данной работе для численного решения задачи используется пакет
OPTIMENGA_AERO [3], который обеспечивает выполнение этого требования.
В нем используется метод полных уравнений Навье – Стокса вязкой сжимаемой
жидкости (1), основанный на аппроксимации конвективного оператора при по-
мощи схемы высокого порядка точности ENO, а вязкие члены аппроксимируются
центральными разностями. Для увеличения скорости итерационной сходимости
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применяется многосеточный алгоритм. При этом на грубой сетке конвективный
оператор аппроксимируется при помощи схемы первого порядка, а схема высоко-
го порядка ENO только на самой мелкой сетке [3–5]. Для решения задачи оптими-
зации используется эвристический (генетический) алгоритм [6–9]. Генетические
алгоритмы, как и любые другие прямые методы оптимизации, требуют чрезвы-
чайно большого количества расчетов целевой функции, что делает невозможным
задачи, если при каждом вычислении целевой функции решать систему уравне-
ний Навье – Стокса. Поэтому в [3] используется следующий итерационный про-
цесс. На каждой итерации в окрестности текущего наилучшего решения строится
база данных из решений системы уравнений Навье – Стокса, а при поиске сле-
дующего приближения к оптимальному решению в качестве целевой функции ис-
пользуется аппроксимация по этой базе данных. При учете ограничений на опти-
мальное решение используется метод [10].

3. Результаты численных решений

При решении поставленной выше задачи оптимального аэродинамического
дизайна, трехмерное крыло имело постоянную форму в плане и определялось пя-
тью базовыми секциями по размаху крыла, которые описаны в [2], где рассматри-
валась оптимизация изолированного крыла, и [3], где рассматривалась устойчи-
вость оптимизации изолированного крыла к начальным данным.

Трехточечная оптимизация проводилась в следующих точках проектирования:
• М = 0.86, CY = 0.55 (с весом 0.75),
• М = 0.87, CY = 0.55 (с весом 0.2),
• М = 0.2, CY = 1.0 (с весом 0.05).
Были рассмотрены 2 варианта задания начальных форм крыла. В 1-м варианте

секционные профили совпадали с исходной геометрией широкофюзеляжного
дальнемагистрального самолета. Все эти профили имели суперкритический ха-
рактер, что и требуется для полета при высоких трансзвуковых числах Маха.

Во втором варианте начальная геометрия была намеренно выбрана абсолютно
непригодной с аэродинамической точки зрения.

В частности, вместо суперкритического профиля на 1-й промежуточной сек-
ции крыла был поставлен симметричный профиль, в котором верхняя поверх-
ность совпадала с верхней поверхностью исходного суперкритического профиля.
Дополнительно полученный симметричный профиль был отскалирован, чтобы он
отвечал всем требуемым ограничениям: имел максимальную относительную тол-
щину 11.1 % и относительную толщину 8.9 % (при Х/C = 0.16) и 7.7 % (при
Х/C = 0.65).

Сравнение данных начальных профилей для двух вариантов оптимизации
представлено на рис. 1

Анализ распределения давления на поверхности в основной точке проектиро-
вания при М = 0.86, CY = 0.55 подтвердил предположение, что симметричный
профиль в середине крыла абсолютно непригоден для данных условий обтекания.

Все это говорит о том, что с аэродинамической и геометрической точек зрения
2-й вариант начальной геометрии крыла находится очень далеко от оптимального
решения.

Перейдем теперь к сравнениям результатов этих двух трехточечных оптими-
заций. Для получения оптимального решения для 1-го варианта задания началь-
ной формы потребовалось 9 шагов оптимизационного алгоритма, в то время как
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для достижения сходимости для 2-го варианта было необходимо 17 шагов. Соот-
ветствующая картина сходимости оптимизационного процесса приведена на
рис. 2. В отличии от работы [1] для сходимости требуется несколько большее ко-
личество итераций, что объясняется наличием фюзеляжа.
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Рис. 1. Сравнения начальных профилей в 1-й промежуточной
секции крыла для конфигурации крыло – фюзеляж широко-
фюзеляжного дальнемагистрального самолета (сплошная ли-
ния – первый вариант, пунктирная линия – второй вариант)
Fig. 1. Comparison of the initial profiles in the first crank section
of the wing of wing-fuselage configuration for a wide-body long-
range aircraft (the solid line is the first option; the dashed line, the
second option)
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Рис. 2. История сходимости оптимизационного процесса. За-
висимость коэффициента сопротивления от номера оптими-
зационного шага (сплошная линия – первый вариант, пунк-
тирная линия – второй вариант)
Fig. 2. The history of optimization convergence. Drag coefficient
as a function of optimization step number (the solid line is the first
option; the dashed line, the second option)

Результаты этих двух оптимальных аэродинамических проектирований оказа-
лись очень близкими и в широком диапазоне условий полета практически иден-
тичными. В частности, в основной точке проектирования М = 0.86, СY = 0.55 со-
противление оптимального крыла для 1-го варианта составило 272.6 аэродинами-
ческих каунта против 273.0 для 2-го варианта.
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Соответствующие распределения давления на поверхности оптимальных кон-
фигураций (рис. 3 для 1-го варианта задания начальной геометрии и рис. 4 для 2-
го варианта задания начальной геометрии) и секционные распределения давления
(рис. 5, 6) оказались очень близки.

Рис. 3. Распределения коэффициента давления CP
на верхней поверхности оптимального крыла при М = 0.86, CY = 0.55

Fig. 3. Distribution of the pressure CP on the upper surface
of the optimal wing at M = 0.86 and CY = 0.55

Рис. 4. Р Распределения коэффициента давления CP на верхней поверхности
оптимального крыла для 2-го варианта начальной геометрии при М = 0.86, CY = 0.55

Fig. 4. Distribution of the pressure CP on the upper surface of the optimal wing
for the second option of the initial geometry at M = 0.86 and CY = 0.55
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Рис. 5. Сравнение секционных распределений коэффициента
давления CP поперек оптимального крыла в точке М = 0.86,
CY = 0.55 при Z = 8.0м (квадратные маркеры – первый вариант,
треугольные маркеры – второй вариант)
Fig. 5. Comparison of the distributions of pressure CP along the
optimal wing cross section for M = 0.86, CY = 0.55 at Z = 8.0 m (the
squares denote the first option; the triangles, the second option)
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Рис. 6. Сравнение секционных распределений коэффициента
давления CP поперек оптимального крыла в точке М = 0.87,
CY = 0.55 при Z = 20.0 м (квадратные маркеры – первый вариант,
треугольные маркеры – второй вариант)
Fig. 6. Comparison of the distributions of pressure CP along the
optimal wing cross section for M = 0.87, CY = 0.55 at Z = 20.0 m (the
squares denote the first option; the triangles, the second option)
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Об этом же говорят и сравнения оптимальных профилей для оптимизирован-
ных секций крыла (рис. 7).
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Рис. 7. Сравнения форм сечений оптимальных крыльев широ-
кофюзеляжного дальнемагистрального самолета для двух ва-
риантов задания начальной геометрии (сплошная линия –
первый вариант, пунктирная линия – второй вариант)
Fig. 7. Comparison of the cross section shapes of the optimal
wings of a wing-body configuration for a wide-body long-range
aircraft for two options of initial geometry specification (the solid
line is the first option; the dashed line, the second option)

В заключение приведем данные по сравнению интегральных характеристик оп-
тимальных геометрий, полученных для двух вариантов задания начальной формы.

На рис. 8 − 10 приведены сравнения соответствующих оптимальных поляр со-
противления.
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Рис. 8. Сравнение поляр сопротивления для оптимальных
конфигураций крыло – фюзеляж широкофюзеляжного даль-
немагистрального самолета для двух вариантов начальной
геометрии при М = 0.86 (сплошная линия – первый вариант,
пунктирная линия – второй вариант)
Fig. 8. Comparison of the drag polar for optimal wing-body
configurations of the wide-body long-range aircraft for two
options of the initial geometry at M = 0.86 (the solid line is the
first option; the dashed line, the second option)
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Рис. 9. Сравнение поляр сопротивления для оптимальных
конфигураций крыло – фюзеляж широкофюзеляжного даль-
немагистрального самолета для двух вариантов начальной
геометрии при М = 0.87 (сплошная линия – первый вариант,
пунктирная линия – второй вариант)
Fig. 9. Comparison of the drag polar for optimal wing-body
configurations of the wide-body long-range aircraft for two
options of the initial geometry at M = 0.87 (the solid line is the
first option; the dashed line, the second option)
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Рис. 10. Сравнение поляр сопротивления для оптимальных
конфигураций крыло – фюзеляж широкофюзеляжного даль-
немагистрального самолета для двух вариантов начальной
геометрии при М = 0.88 (сплошная линия – первый вариант,
пунктирная линия – второй вариант)
Fig. 10. Comparison of the drag polar for optimal wing-body
configurations of the wide-body long-range aircraft for two
options of the initial geometry at M = 0.88 (the solid line is the
first option; the dashed line, the second option)

4. Заключение

Анализ полученных аэродинамических характеристик оптимальных конфигу-
раций крыло – фюзеляж широкофюзеляжного дальнемагистрального самолета для
двух вариантов задания начальной формы крыла показывает, что используемый
алгоритм является устойчивым к заданию начальной формы, поскольку:

- оптимальные конфигурации обладают практически одним и тем же полным
сопротивлением в основной точке проектирования CY = 0.55, M = 0.86 и в ее окре-
стности по числу Маха и углу атаки;
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- формы оптимальных крыльев очень блики друг к другу;
- оптимальные геометрии обладают очень близкими (практически идентичны-

ми) интегральными аэродинамическими характеристиками в широком диапазоне
изменения условий полета.
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In this paper, the results of investigation of the algorithm stability for optimal three-
dimensional designing of a wing-fuselage configuration for a wide-body long-range aircraft with
regard to its initial shape are presented. The solution to the problem of determining the geometry,
which has a minimum value of the total drag coefficient under given geometric and aerodynamic
constraints of various types, is obtained using the algorithm based on the combination of the
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methods of highly accurate numerical solution to the Navier – Stokes equations and the methods
of global search optimization with the use of distributed parallel technologies. The multipoint
problem of optimal designing consists in the determination of the surface of a multi-sectional
spatial wing of aircraft. In the aircraft plan, the wing shape is uniform. The optimal wing satisfies
the following condition: the value of a weighted combination of drag coefficients for the wing-
fuselage layout is minimal at several points of engineering design. The geometric constraints on
the wing are independent of the designing conditions and remain unchanged. The aerodynamic
constraints on the wing are imposed for each optimization point separately. It was shown that the
algorithm is resistant to the choice of the initial shape of the wing, since the optimal geometries
obtained for two very different options for initial shape assignment are very close to each other
and have almost identical integral aerodynamic characteristics in the cruise flight mode and also
in a wide range of this mode.
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