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ДОСВІД ФОРМУВАННЯ СИЛОВИХ ЕЛЕМЕНТІВ КРИЛА ЛІТАКА 

ІЗ ЗАСТОСУВАННЯМ ПІДХОДІВ ТОПОЛОГІЧНОЇ ОПТИМІЗАЦІЇ 

 The process of designing aircraft structures, in most cases, involves finding 

solutions that will minimize weight, while maintaining the characteristics of 

strength and rigidity. To increase the mass efficiency of the aircraft glider, it is 

proposed to carry out topological optimization of structural and power elements at 

the initial stages of design with the help of modern software packages. 

Modern wings of traditional forms are close to exhausting their aerodynamic 

and weight characteristics, so all over the world there is an intensive search for 

new technical solutions. This indicates the relevance of developing new methods 

that use high-precision mathematical modeling in the early stages of design. 

Despite the significant number of publications on the topic of mass 

optimization, including aircraft structures, there are no quantitative indicators of 

the magnitude of the possible minimization of mass by topological optimization 

methods for the main structural and power elements of the aircraft wing. 

The article describes the results of the analysis of the effectiveness of the use of 

topological optimization methods to minimize the mass of the main structural and 

power elements of the aircraft wing. For a typical, typesetting structural and power 

scheme of a light aircraft wing, the values of possible minimization of the glider 

mass were determined. 

The use of topological optimization at the design stage of the power elements 

of the aircraft glider makes it possible to significantly reduce the mass of the main 

structural and power elements and allows to significantly reduce the takeoff mass 

of the aircraft. This approach using the results of optimization can be used to 

determine rational power schemes and predict the mass of the wings, taking into 

account the peculiarities of their geometric shapes and boundary conditions. 

 В работе проведено исследование эффективности использования методов 

топологической оптимизации для минимизации массы основных конструк-

тивно-силовых элементов крыла самолета. На примере типичной, наборной 

конструктивно-силовой схемы крыла легкого самолета проведено определе-

ние величин возможной минимизации массы планера. 

Установлено, что использование топологической оптимизации на этапе 

проектирования силовых элементов планера самолета позволяет существен-

но уменьшить массу основных конструктивно-силовых элементов и позволя-

ет существенно снизить взлетную массу самолета. Рассмотренный подход с 

использованием результатов оптимизации может быть применен для опреде-

ления рациональных силовых схем, прогнозирования массы крыла с учетом 
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особенностей их геометрических форм и граничных условий. 

Вступ 

Процес проєктування авіаційних конструкцій, у більшості випадків, 

пов’язаний із пошуком рішень, які дозволять мінімізувати масу, за умови 

збереження характеристик міцності та жорсткості. Зазвичай, на ранніх ста-

діях проєктування визначаються конструктивно-силові схеми агрегатів та 

прогнозується маса конструкції. При цьому, геометрія силових елементів 

залишається невідомою, а їх маса та положення визначається за допомо-

гою статистичних методів, або спрощених математичних моделей. Вико-

ристання програмних пакетів, які ґрунтуються на методі кінцевих елемен-

тів, відбувається на етапі перевірки спроєктованої конструкції на міцність. 

Виникає ситуація за якої розподіл матеріалу по силовим елементам може 

бути нераціональним, а конструкція масово неефективною. 

Для підвищення масової ефективності планера літака пропонується 

на початкових етапах проєктування проводити за допомогою сучасних 

програмних комплексів топологічну оптимізацію (ТО) конструктивно-

силових елементів. 

Питання пов’язані із особливостями проєктування авіаційних конс-

трукцій широко висвітлені у фаховій літературі [1 – 3]. За останні десяти-

ліття дістав подальшого розвитку напрямок масової, топологічної оптимі-

зації конструкції літака [4 – 7]. Розвиток сучасних програмних засобів до-

зволив проводити аналіз існуючої конструкції на предмет масової доско-

налості.  

Сучасні крила традиційних форм близькі до вичерпання своїх аеро-

динамічних і масових характеристик, тому у всьому світі ведеться інтенси-

вний пошук нових технічних рішень. Це свідчить про актуальність розроб-

ки нових методів, які використовують високоточне математичне моделю-

вання на ранніх стадіях проектування.  

У роботі [8] запропонований підхід до масового проєктування авіа-

ційних конструкцій, що використовує відносно прості кінцево-елементні 

моделі і критерій – «силовий фактор». У [9] для вагового аналізу констру-

кції в умовах, коли ще невідома її силова схема, використана тривимірна 

модель тіла, виконаного із гіпотетичного матеріалу «змінної» щільності. 

Методи топологічної оптимізації дозоляють знаходити найліпше ро-

зподілення матеріалу у межах конкретної задачі та у заданих обмеженнях. 

На початковому етапі формується цілий об’ємний просторовий об’єкт, 

який задає первинну форму деталі. Поступово алгоритм видаляє частину 

матеріалу та максимізує або мінімізує такі цільові параметри, як маса, пе-

реміщення або податливість. Так, наприклад, можна вирішити задачу міні-

мізації маси конструктивно-силового елементу крила літака за умов забез-

печення міцності та жорсткості [10 – 11]. Такий тип оптимізації може ге-
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нерувати у результатах принципово нові і складні форми конструкцій, які 

тяжко реалізувати за допомогою традиційних способів виробництва. Про-

те, сучасні засоби виробництва: машини із числовим програмним управ-

лінням, адитивні технології, композитні технології – зробили можливим 

виготовлення складних геометричних форм. 

Незважаючи на значну кількість публікацій по темі масової оптимі-

зації, у тому числі авіаційних конструкцій, відсутні кількісні показники ве-

личини можливої мінімізації маси методами топологічної оптимізації для 

основних конструктивно-силових елементів крила літака. 

Постановка задачі 

Пропонується, на прикладі типової конструкції крила легкого літака, 

провести оцінку рівня можливої величини мінімізації маси конструктивно-

силових елементів та агрегатів планеру. 

Виклад основного матеріалу дослідження 

Використання методів топологічної оптимізації дозволяють, маючи 

геометричні характеристики крила та величини зовнішніх навантажень ді-

ючих на нього, визначати місця розміщення та форму силових елементів. 

Отримані форми зазвичай суттєво відрізняються від типових конструктив-

но-силових схем крила [10]. У такому разі, виготовити силові елементи 

можливо: на сучасних машинах із числовим програмним управлінням; ви-

користовуючи пристрої і методи адитивних технологій; використовуючи 

методи композитного формування деталей. У той же час, технологічні ас-

пекти процесу збирання агрегатів суттєво ускладнюються. Стапельна збо-

рка агрегатів стає неможливою, або потребує суттєвих витрат на розробку 

спеціальних стапелів та алгоритмів зборки. Враховуючи сказане, пропону-

ється проводити топологічну оптимізацію конкретних силових елементів 

крила, що дозволить застосовувати для збирання агрегату типові рішення. 

Вирішення задачі масової оптимізації пропонується провести на ос-

нові моделі консольної частини набірного крила легкого літака (рис. 1.) 

використовуючи пакет APM FEM у системі автоматизованого проєктуван-

ня КОМПАС-3D v18.1 із використанням потужного персонального 

комп’ютера (Процесор: Intel Core i7-5930K CPU 3.50GHz, ОЗУ: 64ГБ). Ге-

ометричні характеристики силових елементів, а також величини наванта-

жень діючих на них були визначені на попередніх етапах проєктування 

крила. 

На першому етапі виконання ТО проводиться розбиття вхідних мо-

делей на сітку кінцевих елементів (КЕ) разом з перевіркою отриманої сітки 

на «дефектні» зони та елементи. Готові сітки КЕ приведені рис. 2. 
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Рис. 1. Загальний вигляд класичної конструкції консолі крила  

легкого літака 
 

 

Рис. 2. Сформовані сітки КЕ 

Після перевірки отриманих сіток кінцевих елементів на наявність 

дефектних КЕ проведено розрахунок топологічної оптимізації. Результати 

наведені на рис. 3 

Результати ТО представлені у об’ємних долях, які показують частку 

об’єму матеріалу, що використовується. Відповідно, зони, у яких доля ко-

рисного об’єму менше 0,1 можна видалити, оскільки вони мало сприйма-

ють навантаження (рис. 4.). Слід враховувати, що контур отворів не пови-

нен мати занадто гострих кутів і складатися із ліній, які плавно переходять 

одна в одну. Дане рішення, крім технологічних аспектів виготовлення, 

усуне концентратори напружень і допоможе краще сприймати наванта-

ження. Зони із зайвим матеріалом та контури майбутніх вирізів показано 

на рис. 4. 
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Рис. 3. Результати розрахунків топологічної оптимізації 

Після утворення отворів полегшення необхідно провести моделю-

вання напружено деформованого стану отриманих конструкцій. Результа-

ти розрахунку приведено на рис. 5. 

 

Рис. 4. Зони полегшення кронштейну 
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Рис. 5. Напруження у кронштейні 

Проаналізувавши результати встановлено, що концентратори напру-

жень, які були виявлені у розрахунках для силової та типової нервюри за-

лишились, а загальні напруження не перевищують межі текучості матеріа-

лу. Для стінки лонжерону напруження перевищують допустимі лише в зоні 

стику із з’єднувальним вузлом, відповідно необхідно підібрати матеріал з 

вищими механічними характеристиками, або виконати потовщення елеме-

нту в даній зоні , після чого, повторити процес ТО. Загальний вигляд крила 

легкого літака після ТО зображено на рис. 6. Результати масової оптиміза-

ції наведені у табл. 1. 

 Таблиця 1. 

Результати масової оптимізації 

Елемент планеру Маса без ТО, кг Маса після ТО, 

кг 

Зменшення маси, 

% 

Силова нервюра 1,904 1,562 18,0 

Типова нервюра 0,761 0,465 38,9 

Лонжерон 16,427 14,679 10,1 

Кронштейн навіски 

елеронів 

0,032 0,023 28,1 

Носова частина  

нервюри 

0,564 0,260 53,9 

Маса крила  161,815 111,043 31,3 

Максимальна  

злітна маса 

1344,000 1293,228 

 

3,8 
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Рис. 6. Загальний вигляд моделі консолі крила після ТО 

Висновки 

На прикладі типової, набірної конструктивно- силової схеми крила 

легкого літака проведено визначення величин можливої мінімізації маси 

планеру. Встановлено, що використання топологічної оптимізації на етапі 

проєктування силових елементів планеру літака дає можливість суттєво 

зменшити масу основних конструктивно-силових елементів та дозволяє 

суттєво знизити злітну масу літака (до 3,8 %). 

Розглянутий підхід із використанням результатів оптимізації може 

бути застосований для визначення раціональних силових схем і прогнозу-

вання маси крил з урахуванням особливостей їх геометричних форм та 

граничних умов. 
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