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Рассмотрена методика проектирования силового набора хвостовой части самолета 
DA-62, включающая в себя этапы определения нагрузок, действующих на хвостовую 
часть, выбора расположения, формы и структуры силовых элементов, характеристик 
полимерных композиционных материалов, из которых они изготовлены. В процессе 
проектирования учтено одновременное воздействие аэродинамических и массово-
инерционных нагрузок на конструкцию самолета при различных вариантах маневров. 
Особенностью методики определения геометрических размеров и формы шпангоутов 
является использование комбинации методов параметрической и топологической 
оптимизации. Для повышения весовой эффективности конструкции решена задача 
оптимизация схемы укладки слоев полимерного композиционного материала. Физи-
ко-механические характеристики этих материалов получены расчетно-теоретическим 
путем с применением принципа многомасштабного моделирования. 
Ключевые слова: легкий самолет, хвостовая часть фюзеляжа, конструктивно-силовая 
схема, параметрическая оптимизация, топологическая оптимизация, полимерный 
композиционный материал 

The paper considers the method of designing the power set of the DA-62 aircraft tail section, 
which includes the stages of determining loads acting on the tail section, selecting position, 
shape and structure of the power elements, characteristics of the composite materials, from 
which they were made. The design process took into account simultaneous effect of aerody-
namic and mass-inertial loads on the aircraft structure during various maneuvers. A feature of 
the method to determine geometric dimensions and shape of frames is introducing a combi-
nation of parametric and topological optimization techniques. To increase the structure 
weight efficiency, the problem of optimizing the scheme for laying the polymer composite ma-
terial was solved. Physical and mechanical characteristics of the composite materials were de-
termined by theoretical calculation using the multi-scale simulation principle. 
Keywords: light aircraft, fuselage tail section, power structure, parametric optimization, 
topological optimization, polymer composite material 

В настоящее время наблюдается большой инте-
рес к развитию легких и сверхлегких летатель-
ных аппаратов (ЛА), используемых в сельском 
хозяйстве, для перевозки груза и контроля 
внешней среды. Проектирование легких ЛА 
представляет собой достаточно сложную науч-

но-техническую задачу, которая связана имен-
но с его малыми размерами и разнообразием 
условий его эксплуатации. 

При создании любого ЛА основным требо-
ванием является обеспечение его минимальной 
массы при выполнении всех требований проч-
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ности. С начала 80-х годов прошлого века ос-
новным направлением развития авиационной 
техники стало широкое применение в кон-
струкции ЛА полимерных композиционных 
материалов (далее КМ) [1]. 

Это связано с уникальным сочетанием фи-
зико-механических и прочностных характери-
стик КМ, а также с высокой коррозионной 
стойкостью и относительно низкой стоимо-
стью. Мировой опыт показывает, что исполь-
зование КМ позволяет снизить массу планера 
ЛА на 30…40 % по сравнению с таковой пла-
нера из традиционных металлических матери-
алов [2]. 

Вопросы проектирования ЛА различных 
схем подробно рассмотрены в работах [3–7], но 
лишь в одной из них [4] исследованы особенно-
сти применения КМ при разработке конструк-
тивно-силовой схемы (КСС) ЛА. Проблема со-
стоит в том, что КМ имеют анизотропные  
физико-механические характеристики, что поз-
воляет создать конструкцию, обладающую од-
новременно высокой прочностью в направле-
ниях приложения основных нагрузок и низкой 
массой. 

Прямой перенос методов проектирования 
силовой конструкции из металлических мате-
риалов на КМ невозможен, так как последние 
ориентированы на применение изотропных 
материалов. В связи с этим происходит разви-
тие научно-методической базы проектирова-
ния самолетов из КМ. Вопросы проектирова-
ния конструкции ЛА из КМ рассмотрены в 
работах [8–12]. 

В настоящее время наиболее проработана 
тема создания композитного крыла для самоле-
тов различного назначения, таких как МС 21, 
Airbus A350, Cirrus SR-22, ТВС-2ДТC [2, 13–15]. 
Это связано с тем, что на крыло, являющееся 
одной из важных частей ЛА, приходится значи-
тельная часть его веса, и оно подвергается 
наибольшим силовым нагрузкам. 

Наряду с крылом, важную роль в конструк-
ции ЛА играет фюзеляж, в котором расположе-
ны экипаж, пассажиры, грузы и дополнитель-
ное оборудование [16–18]. На конструкцию 
фюзеляжа действуют полетные аэродинамиче-
ские и массово-инерционные нагрузки, а также 
нагрузки от размещаемых грузов и оборудова-
ния. Научных работ, посвященных проектиро-
ванию хвостовой части самолетов из КМ, го-
раздо меньше, чем для крыла, среди которых 
внимания заслуживают труды [19–22]. 

В них использована методика проектирова-
ния, которая включает в себя следующие эта-
пы: анализ нагрузок, действующих на хвосто-
вую часть фюзеляжа, проводимый на основе 
нормативных документов; выбор расположе-
ния силовых элементов и их геометрических 
параметров на базе параметрической оптими-
зации. В процессе оптимизации применяют 
большое количество искомых параметров, что 
приводит к большой трудоемкости расчетов и 
не гарантирует получения наилучших резуль-
татов. 

В настоящее время все более широко ис-
пользуют методы разработки конструкций из 
КМ на основе топологической оптимизации, 
что позволяет создавать объемные конструк-
ции сложной формы с рациональным разме-
щением материала и минимальной массой кон-
струкции. При топологической оптимизации 
искомой является функция распределения ма-
териала по объему конструкции. Таким обра-
зом, особенностью задач топологической опти-
мизации размеров является зафиксированная 
область проектирования. 

Эти методы показали применимость и пер-
спективность при разработке КСС ЛА [23–25], 
что обусловлено относительно небольшой об-
ластью проектирования, а следовательно, воз-
можностью сравнительно простого получения 
рациональных схем размещения силовых эле-
ментов крыла — нервюр и лонжеронов. 

При проектировании хвостовой части само-
лета область проектирования включает в себя 
весь ее объем кроме обшивки. Вследствие 
большого объема корпуса фюзеляжа поиск оп-
тимальной формы шпангоутов потребует чрез-
мерных затрат вычислительных ресурсов. По-
этому предлагаемая методика проектирования 
хвостовой части легкого самолета основана на 
комбинации методов параметрической и топо-
логической оптимизации. 

Цель работы — создание методики выбора 
рациональной КСС композиционных шпангоу-
тов для хвостовой части фюзеляжа легкого са-
молета на основе комбинации методов пара-
метрической и топологической оптимизации с 
учетом действия эксплуатационных нагрузок. 

 
Объект и методология исследования. В каче-
стве объекта исследования выбрана хвостовая 
часть самолета DA-62 (рис. 1). Фюзеляж этого 
ЛА, представляющий собой монокок, состоит 
из обшивки и четырех шпангоутов, выполнен-



86 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #2(755) 2023 

ных из углепластика [26]. Масса четырех шпан-
гоутов первоначальной модели составляла 
12,811 кг. 

 
Методология проектирования силового на-
бора фюзеляжа. Для создания конструкции 
фюзеляжа использована методика, учитываю-
щая все особенности применяемых КМ, а для 
построения оптимальной схемы силового 
набора — комбинация методов параметриче-
ской и топологической оптимизации. 

В целях сокращения времени разработки 
применен пошаговый итерационный подход, 
при котором решение задачи разбивают на от-
дельные этапы, так как прямое одноэтапное 
решение задачи требует слишком больших за-
трат вычислительных ресурсов. Методика про-
ектирования силового набора хвостовой части 
включает в себя четыре этапа. 

На каждом этапе решают одну задачу опти-
мизации или моделирования, а полученные ре-
зультаты становятся исходными данными для 
последующего этапа. При невозможности по-
лучения решения, например вследствие полу-
чения противоречий с результатами предыду-
щих этапов, происходит возврат к предыдуще-
му этапу. Такой итерационный подход 
позволяет получить решение задачи в целом за 
меньшее время. 

Схема реализации методики проектирова-
ния КСС композитного силового набора хво-
стовой части самолета приведена на рис. 2. 

 
Определение нагрузок, действующих на са-
молет. Для выбора оптимальной КСС шпанго-
утов фюзеляжа необходимо провести большой 
объем расчетно-теоретических исследований 
по динамике полета самолета, моделированию 

 
Рис. 1. Первоначальная модель конструкции 
хвостовой части фюзеляжа самолета DA-62 

 

 
Рис. 2. Схема реализации методики проектирования КСС композитного силового набора  

хвостовой части самолета 
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обтекания и напряженно-деформированного 
состояния его конструкции. Поэтому первым 
этапом методики является определение нагру-
зок, действующих на силовой набор фюзеляжа 
самолета, при различных расчетных случа-
ях [27]. 

Каждый расчетный случай связан с манев-
ром самолета в вертикальной плоскости, 
например, с набором высоты, пикированием, 
снижением, или с маневром самолета в гори-
зонтальной плоскости. При этом необходимо 
учитывать максимальные нагрузки, которые 
могут возникнуть при повороте самолета с 
минимальным радиусом на максимальной 
скорости. 

Расчет возникающих в полете аэродинами-
ческих нагрузок проводили в программном 
комплексе ANSYS Fluent с учетом скорости и 
высоты полета, угла атаки, скольжения и крена, 
а также параметров атмосферы. Для построе-
ния неструктурированных тетраэдрических, 
ортогональных, полиэдрических и сеток с пре-
обладанием гексаэдров для сложных геометри-
ческих моделей использовали модуль ANSYS 
Fluent Meshing [28–30]. Для разрешения погра-
ничного слоя вблизи поверхности модели са-
молета, где возникают наиболее высокие гради-
енты газодинамических параметров, создавали 
призматические слои с помощью метода ин-
фляции (inflation) (рис. 3). 

Трехмерную геометрическую модель само-
лета помещали в расчетную область, объем ко-
торой составлял около 14 975 м3. При модели-
ровании обтекания на входе и выходе в расчет-

ную область задавали условие pressure-far-field, 
а также скорость потока (число Маха) и углы 
атаки. Особое внимание уделяли контролю за 
уровнем невязок переменных в решаемых 
уравнениях. В качестве критерия сходимости 
использовали достижение уровня значений ме-
нее 10–4. 

Результаты аэродинамического моделирова-
ния для разных расчетных случаев в среде 
ANSYS Fluent приведены в табл. 1, где qmax — 
предельный допустимый скоростной напор; 
Cy min — минимальный коэффициент подъем-
ной силы. 

При определении напряженно-деформиро-
ванного состояния силового набора кроме 
аэродинамических учитывали массово-инер-
ционные нагрузки, возникающие при маневрах, 
по значению и направлению, соответствующие 
расчетному случаю. 

 
Определение расположения и формы шпан-
гоутов. На втором этапе для создания КСС 
шпангоутов использовали комбинацию мето-
дов параметрической и топологической опти-
мизации. 

Параметрическая оптимизация. Этот ме-
тод применяли на этапе выбора таких парамет-
ров размещения силовых шпангоутов, как ко-
личество, координаты размещения в корпусе и 
ширина (рис. 4). Решали задачу минимизации 
массы конструкции при наложении ограниче-
ний на напряжения в силовых элементах с уче-
том коэффициента безопасности 2,5. Принима-
ли, что конструкция хвостовой части жестко 

             
Рис. 3. Расчет аэродинамических нагрузок: 

а — конечно-элементная модель и пограничные слои; б — распределение аэродинамического давления, Па,  
по поверхности самолета (для расчетного случая A — набора высоты самолетом) 
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закреплена в сечении стыка с кабиной самолета 
[31, 32], использованной в качестве базовой 
плоскости. 

Определяли оптимальное расположение и 
ширину силовых шпангоутов при их мини-
мальной массе. Проектными переменными вы-
ступали расстояние установки шпангоута от 
базовой плоскости и его толщина. В качестве 
ограничений задавали предельный уровень 

напряжений в шпангоутах. Задача оптимиза-
ции имела вид 
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   
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( ) min при ;
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m
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где m — масса силового набора, кг; X  — вектор 
проектных переменных; 1 2 3 4, , ,L L L L  — рассто-
яния установки шпангоутов от базовой плоско-
сти, мм; 1 2 3 4, , ,t t t t  — толщины шпангоутов, мм; 
  и [ ]  — действующие и максимально допу-
стимые напряжения в шпангоутах, Па. 

Оптимизированные значения параметров 
силовых шпангоутов приведены в табл. 2 [31, 
32]. 

Решение этой задачи позволяет существенно 
сократить размер области проектирования 
применением на втором этапе метода тополо-
гической оптимизации. 

Топологическая оптимизация. Для опреде-
ления оптимальной формы силовых шпангоу-
тов использовали метод топологической опти-
мизации, что позволило снизить их суммарную 
массу при ограничении на возникающие мак-

 
Рис. 4. Модель задней части фюзеляжа  

с основными размерами 

Таблица 1 
Результаты расчета аэродинамического моделирования в среде ANSYS Fluent 

Расчетный случай 

Число 
Маха 

Угол 
атаки, 
град 

Давление на поверхности, Па 

Обозна-
чение Описание 

самолета хвостовой части 

Макси-
мальное 

Мини-
мальное 

Макси-
мальное 

Мини-
мальное 

A Криволинейный полет на угле атаки, 
соответствующем максимальному ко-
эффициенту подъемной силы крыла 

0,1457 15,0 1517,9 –6820,9 1155,8 –1947,9 

B Криволинейный полет на малых поло-
жительных углах атаки ( = 1,5…3,0°), 
выход из пикирования на малых углах 
атаки с максимально возможной ско-
ростью, соответствующей qmax 

0,2915 1,5 8325,5 –12321,2 8325,5 –8109,3 

C Полет самолета с отклоненными элеро-
нами при нулевой подъемной силе и 
перегрузке 

0,2915 0 8480,3 –12545,9 8480,3 –7127,1 

D Криволинейный полет с углом атаки, 
соответствующем отрицательному Cy min 
или резкий вход в пикирование (сни-
жение) 

0,2915 –12,0 9602,0 –18480,0 9602,0 –9435,6 

A Криволинейный полет на малых поло-
жительный углах атаки ( = 4…6°) 

0,2915 5,0 7895,2 –12156,2 7895,2 –10466,3 

D Криволинейный полет на малых отри-
цательных углах атаки 

0,2915 –2,0 8751,9 –16975,5 8751,9 –8561,4 
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симальные напряжения. Варьируемым пара-
метром являлось распределение материала по 
объему конструкции [31, 32]. Оптимизацию 
выполняли с помощью пакета программ ANSYS 
Structural Optimization [31]. 

При решении задачи топологической опти-
мизации минимизировали массу шпангоутов с 
наложением ограничения на уровень напряже-
ний в них: 
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где ,ix  minx  и minx  — относительная плотность 
i-го элемента, ее минимальное и максимальное 
значение соответственно; N — количество эле-
ментов в области проектирования. 

По результатам решения задачи топологиче-
ской оптимизации с учетом технологической 
возможности изготовления элементов силового 
набора выбрали формы шпангоутов, приведен-
ные на рис. 5. Видно, что каждый шпангоут 
включает в себя круговую часть, примыкающую 
к обшивке самолета, и вертикальную часть, 
обеспечивающую несущую способность кон-
струкции. Суммарная масса четырех шпангоу-
тов новой формы составила 9,472 кг, что на 

3,339 кг или 26 % меньше применяемого в 
настоящее время варианта. 

Таким образом, использование комбинации 
методов оптимизации позволяет получить до-
статочно точное решение за существенно 
меньшее время. Однако на этом этапе материал 
шпангоутов считали ортотропным КМ, и его 
реальную слоистую анизотропную структуру не 
учитывали. Это связано с ограничениями паке-
тов программного обеспечения, применяемых 
для топологической оптимизации. 

 
Определение физико-механических характе-
ристик КМ силового набора фюзеляжа. Тре-
тий этап методики связан с определением ха-
рактеристик КМ, предполагаемых к использо-
ванию в конструкции, и с последующей 
экспериментальной верификации их характе-
ристик. 

Для определения физико-механических ха-
рактеристик КМ применяли принцип много-
масштабного моделирования: в исследуемом 
материале выделяли представительный элемент 
объема, структура которого соответствовала 
реальному, вследствие чего его характеристики 
можно было распространить на КМ в целом. 

Исходными данными для расчета выступали 
физико-механические характеристики анизо-
тропного наполнителя (углеродная ткань) и изо-
тропного связующего, а также геометрическая 
модель представительного элемента объема. 

По результатам расчета определяли эффек-
тивные характеристики квазигомогенного ани-
зотропного материала, пригодные для проведе-
ния численного анализа композитной кон-
струкции. Для подобных расчетов при 
микромеханическом уровне можно использо-
вать коммерческие пакеты конечно-элемент-
ного анализа, такие как ANSYS Material 
Designer и MSC Digimat. 

Для расчетно-теоретического определения 
упругих характеристик многослойного компо-
зитного пакета при макромеханическом уровне 
применяли классическую теорию слоистых 
пластин. Физико-механические характеристики 
многослойных композитных шпангоутов кон-
струкции фюзеляжа, полученные на основе 
теории слоистых платин, приведены в табл. 3. 
Здесь введены следующие обозначения: E1 — 
модуль упругости в продольном направлении; 
E2 и E3 — модули упругости в поперечных 
направлениях; G12 — модуль сдвига; 12 и 13 — 
коэффициент Пуассона в плоскости XY и XZ. 

Таблица 2 
Оптимизированные значения параметров  

силовых шпангоутов 

Номер 
шпангоута 

Расстояние установки 
шпангоута от базовой 

плоскости, мм 

Ширина  
шпангоута, мм 

1 0 135 
2 500 57 
3 1350 52 
4 2250 56 

     

 
Рис. 5. Модели новых форм шпангоутов, 

полученные методом топологической оптимизации 
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Оптимизация структуры анизотропного 
слоистого КМ. Четвертый этап включал в себя 
оптимизацию углов укладки КМ, применяе-
мых в силовых шпангоутах, с учетом всех осо-
бенностей анизотропной композитной кон-
струкции. 

Если на этом этапе не получено решение, 
удовлетворяющее условию, например, если 
напряжения в слоях КМ превышают допусти-
мые, то можно вернуться к предыдущему этапу 
и скорректировать условия задачи, а затем из-
менить характеристики ортотропных КМ, ра-
нее использованных для проектирования кон-
струкции. 

Существуют два возможных подхода к про-
ектированию композитных силовых элементов. 
Первый заключается в использовании слоисто-
го КМ для изготовления силового каркаса, угол 
укладки которого выбирают из заранее опреде-
ленного дискретного набора значений. Второй 

подход состоит в создании КМ с непрерывным 
диапазоном изменения углов укладки слоев. 
В обоих случаях параметрами оптимизации яв-
ляются углы укладки слоев. 

При первом подходе к проектированию эле-
ментов силового набора углы ориентации от-
дельных слоев ограничивали значениями 0°, 
90°, +45° и –45°, что позволило существенно 
снизить трудоемкость изготовления шпангоу-
тов. При решении задачи оптимизации уровень 
максимальных напряжений в слоях слоистого 
КМ ограничивался 175 МПа, что соответство-
вало коэффициенту запаса прочности 2,5. 

Задача оптимизации имела вид 
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где i  — угол укладки КМ в i-м слое; plyN  — 
суммарное количество слоев для всех элемен-
тов всех шпангоутов. 

Таблица 3 
Результаты моделирования физико-механических характеристик  

многослойных композитных шпангоутов фюзеляжа 
Шпангоут E1 E2 E3 G12 

12 13 
Номер Часть ГПа 

1 Круговая 38,44 38,44 8,82 12,96 0,3125 0,3125 
2          » 30,78 30,78 8,82 16,99 0,449 0,449 

Вертикальная 17,93 17,93 8,82 14,23 0,679 0,679 
3 Круговая 36,21 36,21 8,82 14,22 0,352 0,352 

Вертикальная 28,09 28,09 8,82 12,21 0,498 0,498 
4 Круговая 49,72 49,72 8,82 5,22 0,11 0,11 

Вертикальная 43,60 43,60 8,82 9,74 0,22 0,22 

Таблица 4 
Результаты определения оптимальных схем укладки круговой и вертикальной частей шпангоутов  

с использованием первого подхода 

Номер  
варианта 

Схема укладки части шпангоута Максимальное напряжение в слое КМ шпангоута, МПа 

круговой вертикальной 1 2 3 4 

1 [0]20 [0]20 130,66 287,79 138,65 161,84 

2 [0]20 [0/+45]10 129,71 229,23 143,56 210,20 

3 [0/+45]10 [0/+45]10 114,86 234,81 133,80 214,30 

4 [0/+45/90/–45/0]4 [0/+45/90/–45/0]4 118,51 321,59 158,63 197,97 

5 [±45]10 [±45]10 135,11 198,65 133,87 200,13 

6 [0]20 [±45]10 129,21 225,68 130,31 197,85 
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Результаты определения оптимальных схем 
укладки круговой и вертикальной частей шпан-
гоутов с использованием первого подхода при-
ведены в табл. 4. Отсюда следует, что значения 
напряжений минимальны для варианта уклад-
ки слоев № 5, при котором суммарная масса 
шпангоутов равна 9,4609 кг [32]. 

При использовании второго подхода решали 
задачу оптимизации углов укладки КМ, нахо-
дящихся в непрерывном диапазоне –90…90°, 
для чего применяли пакет программ ANSYS 
OptiSLang. Результаты определения оптималь-
ных схем укладки круговой и вертикальной ча-
стей шпангоутов с помощью второго подхода 
[31] приведены в табл. 5. 

При использовании второго подхода сум-
марная масса четырех шпангоутов составила 
8,1403 кг. Анализ полученных результатов по-
казал, что применение второго подхода позво-
ляет снизить массу на 12,79 % относительно 
таковой для первого подхода. 

Заключительным этапом создания силовой 
конструкции хвостовой части фюзеляжа явля-
ется его поверочный расчет, учитывающий тех-

нологические особенности изготовления шпан-
гоутов. 

Выводы 
1. Разработана методика проектирования 

силового набора хвостовой части фюзеляжа 
легкого самолета, позволяющая снизить его 
массу при сохранении достаточной прочности 
и жесткости. Методика включает в себя следу-
ющие этапы: анализ нагрузок, действующих на 
самолет, выбор рациональных геометрических 
параметров и форм всех шпангоутов с исполь-
зованием комбинации методов параметриче-
ской и топологической оптимизации, проведе-
ние оптимизации структуры КМ силовых эле-
ментов и определение физико-механических 
характеристик с применением принципа мно-
гомасштабного моделирования. 

2. Предлагаемая итерационная методика 
учитывает все особенности используемых КМ и 
позволяет сократить время разработки кон-
струкции. 
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