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Вступ 

На ранніх стадіях проектування крила літака транспортної категорії 

важливою проблемою є визначення взаємозв'язку між аеродинамічними 

навантаженнями, масою конструкції крила та її деформаціями, які в свою 

чергу впливають на розподіл аеродинамічного навантаження [1]. Існуючі 

методи вагового аналізу дозволяють оцінити масу основних елементів лі-

така (крила, фюзеляжу, оперення, шасі, механізації крила), але прогнозу-

вання розподілу цих мас уздовж їх основних осей є спеціальною задачею, 

особливо на початкових етапах проектування. 

Постановка завдання 

Метою роботи є розробка способу прогнозування погонної маси 

конструкції і розподіл палива по баках по крилу літака транспортної кате-

горії на етапах ескізного проектування. 

Методика проведення досліджень 

При визначенні навантажень від мас конструкції та устаткування 

крила вихідними даними є зосереджені і погонні значення маси конструк-

ції, які визначаються спеціальними методами розрахунку. Визначення не-

достатньо точного розподілу масових навантажень може призводити до 

необґрунтованих надлишків або нестачі міцності конструкції. Первісне за-

вищення маси конструкції крила збільшує ефект розвантаження від власної 

маси і, в кінцевому підсумку, частково знижує величину розрахункової ма-

си і, навпаки, первісне заниження маси крила зменшує згадану розванта-

ження і робить важчою його конструкцію. В умовах повної відсутності да-

них розподілу мас конструкції і устаткування пропонується на першій іте-

рації використовується закон розподілу відносної погонної маси крила: 
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  – звуження крила,          – відповідні хорди; 

        
    – дійсне значення маси конструкції крила, 

   
  – теоретичне значення маси конструкції крила, 

φ – коефіцієнт повної маси крила; 

 μ – постійний регресивний коефіцієнт. 

Значення    
  визначається за ваговими формулами другого набли-

ження Шейнина [2] , Торенбіка [3] , або Фадєєва [4].  

За основу прийнята формула Торенбіка тому що: 

- обсяг вихідних даних для розрахунку власної маси крила мінімальний; 

- за розрахункове значення маси приймається максимальна маса літака 

без палива в крилі , що дозволяє розглядати паливну систему проектовано-

го літака окремо.  

Загальний вид залежності для визначення    
 , включаючи спрощен-

ня Ф. Шенлі [5], має вигляд:  
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де         – коефіцієнти, що враховують масу додаткового матеріалу і 

звуження крила в плані:  
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         ̅  
    – коефіцієнт, що враховує вплив підкоса крила, для вільно 

несучого крила   ̅  
   =0; 

   – коефіцієнт, що враховує вплив розташування шасі;   =1.0, якщо шасі 

змонтоване на крилі;   =0,95 , якщо шасі на крилі відсутні; 

   – розрахункове значення маси літака (без палива в консольної частини 

крила); 

     – маса крила знайдена за формулами першого наближення; 

    – коефіцієнта враховуючий тип, число і положення двигунів, який зна-

ходиться в межах    = 0,98 ÷ 1,05; 

  ̅   – максимальна відносна товщина крила для хорди по потоку;  

    - кут стрілоподібності по 1/2 хорд :                 
   

      
;  

   
 

           
  – значення розрахункової перевантаження.  

Використовуючи статистичні дані про масу крил десяти літаків тран-

спортної категорії в діапазоні злітної маси т0 = 46 ÷ 320 тон [6], і, провів-

ши регресійний аналіз, визначені значення коефіцієнта повної маси крила 

φ = 1,13427 і постійного регресивного коефіцієнта            .  

Залежність дійсної маси крила від теоретичної для проектованого 

виробу (рис. 1), має вигляд:  



    = 1,13427 •    
  + 0,298х10

4
  (кг).  

Аналіз показує, що значення відносини 
   

 

   
 знаходиться в межах 

  
   

 

   
          , це означає , що розрахунок    

  дає занижені зна-

чення маси крила щодо     і подальші розрахунки навантажень будуть ве-

стися з запасом міцності. 

 

Рис. 1. Розрахунок дійсної маси конструкції крила по теоретичній 

масі 

Дослідження величини цього запасу міцності показало , що розраху-

нковий відносний згинальний момент (рис. 2) в перетині по бортовій нер-

вюрі крила великотоннажного літака транспортної категорії буде збільше-

ний в межах від 1.5% до 2.2 %.  

 

Рис. 2. Розрахунок відносного згинального моменту для дійсної 

і теоретичної маси конструкції крила 



Облік розподілу палива проводився за групами баків з урахуванням 

порядку заправки-вироблення палива. Створено математичну модель па-

ливної системи і, залежно від розрахункового випадку, моделюється роз-

поділ ваги палива по баках. Прийнято, що ставлення погонного наванта-

ження палива по довжині бака пропорційної відношенню квадратів міжло-

нжеронної частини хорди крила, де встановлені баки і визначається рішен-

ням системи рівнянь: 
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             – значення погонного навантаження палива на початку і на-

прикінці бака; 

   і       – координати початку і кінця бака; 

  
  і     

  – квадрати хорд міжлонжеронной частини крила.  

    – вага палива в баку n.  

Алгоритм роботи запропонованого способу показаний на рис. 3 і ре-

алізується виконанням наступних операцій: 

Крок 1. Збір вихідних даних по проектованому крилу. 

Крок 2. Визначення розподілених мас крила конструкції та обладнання. 

Крок 3. Визначення розподілених мас палива по баках.  

Крок 4. Контроль отриманих розподілів.  

Крок 5. Передача даних для розрахунку зовнішніх навантажень. 

Висновки 

1. Запропоновано спосіб визначення інтегральних та розподілених масо-

вих характеристик крила літака транспортної категорії , який на ранній 

стадії проектування може забезпечити даними розрахунок зовнішніх 

навантажень з точність у першій ітерації від 1.5 % до 2.2% по вигинає 

моменту в бортовому перерізі крила. 

2. Точність способу може бути підвищена шляхом використання регресії 

більш високого порядку при обробці статистичного матеріалу, ніж лі-

нійна. 

3. Точність способу підвищується пропорційно нагромадженню статисти-

чного матеріалу. 

4. Процес вагового розрахунку має ітераційний характер. Для крил вели-

кого подовження і стрілоподібності може виникнути необхідність іте-

раційно повторити розрахунок, з врахуванням поправки крутильної та 

згінної жорсткості крила.  



 

Рис. 3. Алгоритм роботи запропонованого способу 
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