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Одним из основных элементов силового каркаса авиалайнера является крыло, кото-
рое для обеспечения массовой эффективности изготавливают из полимерных компо-
зиционных материалов. Крылья из таких материалов конструируют на авиационных 
предприятиях в США, Франции, Великобритании, Италии, Германии, КНР и России. 
Однако работы по совмещенному проектированию с учетом конструктивно-силовой 
схемы и отдельных силовых элементов крыла имеют разрозненный характер. В связи 
с этим разработка методики проектирования крыла из полимерных композиционных 
материалов, объединяющая в себе обоснование конструктивно-силовой схемы и от-
дельных силовых элементов, является актуальной задачей. В работе представлена 
первая часть расчетов по предлагаемой методике — обоснование выбора геометриче-
ских параметров крыла и аэродинамических нагрузок на основе параметрического 
моделирования 12 геометрических моделей крыла, выполненных из полимерных 
композиционных материалов. Определено, что наименьшие аэродинамические 
нагрузки возникают у трапециевидного крыла с прямой стреловидностью, спрямлен-
ным участком и несимметричным аэродинамическим профилем. 

Ключевые слова: авиалайнер, крыло, полимерные композиционные материалы, кон-
структивно-силовая схема, аэродинамические нагрузки. 

The wing is one of the basic elements of a jet airframe, and polymer composite materials are 
used to ensure its mass efficiency. Wings manufactured from these materials are designed at 
aeronautic corporations in the USA, France, Great Britain, Italy, Germany, the PRC and 
Russia. However, the design work combining the structural arrangement and individual 
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load-bearing elements of the wing is scattered. Therefore, it is important to develop 
methods of designing a polymer composite wing that combines the structural arrangement 
and load-bearing elements. This paper presents the first part of the calculations using the 
proposed method. It describes the rationale for selecting wing geometry and airloads using 
parametrical modeling of 12 geometrical models of the wing made of polymer composite 
materials. It is determined that the smallest airloads occur in a trapezoidal sweepback wing 
with a straightened edge and an asymmetrical airfoil. 

Keywords: airliner, wing, polymer composite materials, structural arrangement, airloads. 

Одной из самых ответственных конструкций 
авиалайнера является крыло, которое предна-
значено для создания аэродинамической подъ-
емной силы и обеспечения поперечной устой-
чивости пассажирского самолета [1]. Крылья 
современных авиалайнеров преимущественно 
изготавливают из полимерных композицион-
ных материалов (ПКМ) [2]. Их проектирование 
является сложной задачей, включающей в себя 
разработку и анализ большого количества ва-
риантов и схем, что приводит к значительным 
временным и финансовым затратам. 

В области методик проектирования крыла 
активно проводят исследования научные кол-
лективы ведущих авиакомпаний: Boeing 
(США), AIRBUS (Франция), ПАО «Туполев», 
ЗАО «Гражданские самолеты Сухого» (Россия) 
и др. Отдельные научные изыскания сосредо-
точены в области исследования аэродинамики 
и нагрузок на крыло [3], в некоторых из них 
учитываются экспериментальные исследования 
и моделирование для получения наиболее точ-
ных данных [4]. Некоторые работы [5] включа-
ют в себя прочностной расчет, однако результа-
ты ограничиваются получением проектной 
конструктивно-силовой схемы (КСС) изделия. 
Более интересен метод так называемой «меж-
дисциплинарной оптимизации конструкции» 
(MDO — Multidisciplinary Design Optimiza-
tion) [6]. Однако в рамках этого подхода боль-
шее внимание уделяется оптимизации уже 
имеющейся конструкции с использованием ге-
нетических алгоритмов [7], моделей кригинга 
[8] и других методов. На основании изложенно-
го можно констатировать, что работы, связан-
ные с разработкой комплексной методики, ко-
торая учитывает все этапы проектирования 
крыла и его элементов из ПКМ, начиная с пер-
вичной геометрии и заканчивая параметрами 
деталей, имеют разрозненный характер. 

Цель работы — составление методики про-
ектирования крыла из ПКМ, объединяющей в 
себе проектирование как КСС, так и отдельных 
силовых элементов. 

Структура методики. В соответствии с предла-
гаемой методикой проектирование крыла 
включает в себя ряд последовательных стадий, 
представленных на блок-схеме (рис. 1), и под-
разумевает полное проектирование первичной 
силовой конструкции. 

На первом этапе, исходя из типа авиалайне-
ра, определяют первичную компоновку. Строят 
геометрическую модель, которая содержит ис-
ходные данные для проектирования: аэродина-
мический профиль, размах, площадь. Возмож-
но также рассмотрение нескольких различных 
вариантов с последующим выбором наиболее 
рационального. Затем определяют силовое воз-
действие на рассматриваемое крыло, обуслов-
ленное действием распределенных (от скорост-
ного напора и веса элементов конструкции) и 
сосредоточенных нагрузок (от различных агре-
гатов). Расчет нагрузки, возникающей в полете, 
проводят с использованием программного 
комплекса ANSYS CFX или ANSYS Fluent и с 
учетом параметров полета (скорость, угол ата-
ки, высота) и атмосферы. 

Следующим этапом является проектирова-
ние КСС, где на основе полученных значений 
нагрузок определяют количество и места рас-
положения силовых элементов, параметры си-
ловых элементов из ПКМ, схемы армирования, 
толщины стенок и поясов профиля. 

В данной работе рассматривался вопрос 
обоснования выбора геометрических парамет-

 
Рис. 1. Блок-схема методики 
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ров крыла и аэродинамической нагрузки на  
него. Апробация проводилась на крыле средне-
магистрального авиалайнера. На основе резуль-
татов анализа авиапарка существующих сред-
немагистральных самолетов выбран ряд вари-
антов крыльев с размахом 35 м, 
представленный ниже. Для расчета принята 
абсолютная высота полета 11 500 м, параметры 
атмосферы выбраны в соответствии с ГОСТ 
4401–81. Рассматривался крейсерский режим 
полета со скоростью v = 870 км/ч при различ-
ных значениях угла атаки: 0, +11, –7°. 

Параметрический расчет для определения 
аэродинамической нагрузки на крыло осу-
ществлялся в программном комплексе ANSYS 
16 с помощью модуля CFX. Была построена 
нерегулярная объемная тетраэдральная сетка с 
дискретизацией рядом с поверхностью крыла. 
Среднее количество элементов для рассчиты-
ваемых случаев — 700 000. Среда моделирова-
лась параллелепипедом размером 20×20×10 м. 
Часть крыла выходила на одну из граней па-
раллелепипеда, на которой задавалось условие 
симметрии (рассматривалась только правая 
консоль крыла). Обычно расстояние до края 
расчетной области составляет 20…30 длин 
хорды [9, 10], в представленной работе — 
3,5…4 длины хорды. Для проверки решения 
проведен расчет на более точной модели: раз-

мер области составлял 120×120×60 м, количе-
ство элементов — 7 000 000. В результате по-
грешность составила от 7 до 12 %. Таким обра-
зом, применение данной модели допустимо. 
Она показывает достаточную точность реше-
ния при существенном уменьшении времени 
расчета. 

На рис. 2 представлена схема расчета крыла, 
расположенного под углом атаки 0°. Для 
фронтальной поверхности задавались входные 
(Inlet) характеристики потока, соответствую-
щие режиму полета, для тыльной поверхно-
сти — выходные (Outlet). На крыло наложено 
условие «прилипания» потока (No slip wall),  
т. е. скорость потока равна нулю на поверхно-
сти крыла, а на остальные поверхности — 
условие свободного течения (Free slip wall).  
В расчетной модели использовалась возмож-
ность учета вихреобразования при обтекании. 

При расчете крыла под углом атаки +11 и –7° 
входные и выходные условия для потока зада-
вались в соответствии со схемами, приведен-
ными на рис. 3. 

Варьируемые параметры рассматриваемых 
вариантов приведены в табл. 1 и 2. Расчеты 
проводились по выбору геометрических пара-
метров крыла с последующим выбором аэроди-
намического профиля. Исходные аэродинами-
ческие профили были построены на основе су-
ществующих [11, 12]. 

Таблица 1 
Варьируемые параметры стреловидного крыла  
с симметричным аэродинамическим профилем 

Угол стреловидности 
по передней кромке χ, 

град 

Угол поперечного V крыла ψ, 
град 

29 +6 +3 0 

20 +6 +3 0 

 
Рис. 2. Схема расчета крыла, расположенного под 

углом атаки 0° (вид сверху): 
1 — среда; 2 — тело в потоке 

 

 

Рис. 3. Схема расчета крыла, расположенного под углом атаки α = +11 (а) и –7° (б): 
1 — среда; 2 — тело в потоке 
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Результаты параметрического моделирова-
ния. Проведенный расчет позволил получить 
значения давлений по крылу, температур, уве-
личивающихся вследствие аэродинамического 
нагрева, и направления потока вблизи поверх-
ности крыла. На рис. 4 в качестве примера при-
ведены результаты моделирования для стрело-
видного крыла с симметричным аэродинамиче-
ским профилем, углом стреловидности по 
передней кромке χ = 29°, углом поперечного V 
крыла ψ = +6° и углом атаки α = 0°. 

На рис. 5–6 представлены графики распре-
деления давления ( )p x  по профилю крыла в 
различных сечениях, где x  — относительная 

координата точки профиля, = /x x c  (x  — ко-
ордината точки в сечении профиля; c  — длина 
хорды профиля в данном сечении). 

На основе параметрического моделирования 
установлено, что при угле атаки 0° максимальное 
давление приходится не точно на кромку крыла, 
а на нижнюю его часть. Это связано с тем, что 
угол установки крыла у борта равен +3°. К кон-
цевому сечению профиль давления выравнива-
ется (переходит на кромку, так как концевой 
угол установки 0°). Однако максимальные зна-
чения давления приходятся на нижнюю часть 
кромки крыла и сосредоточены от бортового 
сечения до приблизительно 3/4 длины крыла.

Таблица 2 
Варьируемые типы аэродинамического профиля крыла с углами χ = 29° и ψ = +6° 

Вид крыла в плане 

Тип профиля 

 
Несимметричный 

 
Симметричный 

 
Несимметричный 

Со спрямленным 
участком  

А Д Е 

Без спрямленного 
участка 

Б В Г 

 

 
Рис. 4. Результаты моделирования: 

а — распределение давления, Па, по профилю крыла; б — распределение температуры, К, по профилю крыла;  
в — изолинии скорости, м/с, и направления потока; г — распределение давления, Па, в среде в плоскости крыла 
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Рис. 5 (начало). Распределения давления ( )p x  по профилю крыла при угле атаки α = 0 (а), +11 (б), –7° (в)  

и различных значениях геометрических параметров: 
------ — χ = 29°, ψ = +6°; ––––  — χ = 29°, ψ = +3°; ------ — χ = 29°, ψ = 0°; 
––––  — χ = 20°, ψ = +6°; ⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅ — χ = 20°, ψ = +3°; – – – — χ = 20°, ψ = 0 
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Рис. 5 (продолжение). Распределения давления ( )p x  по профилю крыла при угле атаки α = 0 (а), +11 (б), 

 –7° (в) и различных значениях геометрических параметров: 
------ — χ = 29°, ψ = +6°; ––––  — χ = 29°, ψ = +3°; ------ — χ = 29°, ψ = 0°; 

––––  — χ = 20°, ψ = +6°; ⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅ — χ = 20°, ψ = +3°; – – – — χ = 20°, ψ = 0 
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Рис. 5 (окончание). Распределения давления ( )p x  по профилю крыла при угле атаки α = 0 (а), +11 (б), 

 –7° (в) и различных значениях геометрических параметров: 
------ — χ = 29°, ψ = +6°; –––– — χ = 29°, ψ = +3°; ------ — χ = 29°, ψ = 0°; 

–––– — χ = 20°, ψ = +6°; ⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅ — χ = 20°, ψ = +3°; – – – — χ = 20°, ψ = 0 
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Рис. 6 (начало). Распределения давления ( )p x  по профилю крыла при угле атаки α = 0 (а), +11 (б), –7° (в)  

и различных типах профиля крыла: 
------ — А; –––– — Б; ------ — В; –––– — Г; ⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅ — Д; – – – — Е 
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Рис. 6 (продолжение). Распределения давления ( )p x  по профилю крыла при угле атаки α = 0 (а), +11 (б), –7° 

(в) и различных типах профиля крыла: 
------ — А; –––– — Б; ------ — В; –––– — Г; ⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅ — Д; – – – — Е 
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Рис. 6 (окончание). Распределения давления ( )p x  по профилю крыла при угле атаки α = 0 (а), +11 (б), –7° (в) 

и различных типах профиля крыла: 
------ — А; –––– — Б; ------ — В; –––– — Г; ⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅⋅ — Д; – – – — Е 
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Максимальное значение давления при углах 
атаки +11 и –7° наблюдается с наветренной сто-
роны по поверхности крыла, а минимальное — 
с подветренной, что и обеспечивает подъемную 
силу. 

В отличие от угла атаки –7° при угле атаки 
+11° с подветренной стороны в концевой части 
крыла определены неравномерности в полях 
распределения давления и температуры, что 
обусловлено возникновением зон турбулентно-
сти и срывом потока (рис. 7, 8). Следовательно, 
угол атаки +11° является критическим. Данный 
эффект может быть устранен применением 
элементов механизации (например, щелевых 
закрылок), обеспечивающих перетекание воз-
духа из области повышенного давления (ниж-
няя поверхность крыла) в область пониженно-
го давления (верхняя поверхность крыла), что 
препятствует образованию завихрений и отры-
ву потока. Таким образом, срыв потока на 
верхней поверхности крыла будет происходить 
при больших углах атаки. 

Максимальный аэродинамический нагрев 
при угле атаки 0° также наблюдается в нижней 
части носка крыла. Максимальное значение 
температуры на поверхности крыла в результате 
аэродинамического нагрева составляет 245 K для 
всех рассмотренных вариантов. Это объясняется 
тем, что нагрев зависит от скорости полета, па-
раметров атмосферы для заданной высоты и 
аэродинамического профиля, которые для рас-
смотренных вариантов одинаковы. Вследствие 
сопротивления среды крыло нагревается не бо-
лее чем на 29 °С. По результатам расчетов уста-
новлено, что максимальные значения местного 
статического давления примерно одинаковы для 
рассматриваемых вариантов, следовательно, они 
будут обладать одинаковой подъемной силой. 

При различных видах в плане и аэродина-
мических профилях поле распределения давле-
ния более неравномерно. Наименее нагружен-
ным является вариант стреловидного крыла 
(χ = 29°, ψ = +6°) со спрямленным участком и 
несимметричным аэродинамическим профилем 
типа А. В связи с этим дальнейший выбор КСС 
будет проводиться для данного крыла. 

Выводы 
1. На основе проведенного параметрического 

моделирования задачи внешней аэродинамики 
при полете в крейсерском режиме 12 геометри-
ческих моделей крыла из ПКМ при разных уг-
лах атаки (0, +11, –7°) определены: 

– рациональные геометрические параметры 
крыла с учетом угла стреловидности, угла попе-
речного V и аэродинамического профиля; 

– значения аэродинамических нагрузок с 
учетом возможного образования турбулентных 
течений. 

 
Рис. 7. Изолинии скорости потока вблизи  

поверхности крыла 

 

 
Рис. 8. Направление потока вблизи поверхности крыла: 

а — изолинии; б — поле значений 
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2. Установлено, что наименьшие аэродина-
мические нагрузки наблюдаются у трапецие-
видного крыла с прямой стреловидностью, 
спрямленным участком и несимметричным 
аэродинамическим профилем. 

3. Результаты моделирования по распреде-
лению силовых нагрузок, температур будут 

использованы для разработки КСС данного 
крыла из ПКМ, где будут определены количе-
ство и места расположения силовых элемен-
тов, параметры силовых элементов из ПКМ, 
схемы армирования, толщины стенок и поясов 
профиля. 
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