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ВВЕДЕНИЕ 
Проектирование летательного аппарата (самолёта, вертолёта) 

представляет процесс  разработки технической документации, обес-

печивающий возможность промышленного изготовления летательно-

го аппарата в соответствии с заданными тактико-техническими тре-

бованиями заказчика при минимальной массе и высокой технологич-

ности. В связи с противоречивостью требований, предъявляемых к 

проектируемому летательному аппарату, ввиду необходимости опре-

деления значительного количества взаимосвязанных его параметров, 

проектирование летательного аппарата является исключительно 

сложной инженерной задачей. Практикум должен внести планомер-

ность в работу студента, исключить элементы шаблонности и форма-

лизма в работе над выполнением задания, стимулировать творческий 

подход к выполнению задания с проявлением максимума самостоя-

тельности и инициативы. 

Вместе с тем практикум должен оказать помощь преподавателям в 

подготовке к занятиям, в оценке выполненных работ, что поможет ус-

тановить необходимое единообразие в руководстве и требованиях к 

студентам.  

Практикум «Проектирование летательных аппаратов. Современ-

ные подходы» по дисциплине «Проектирование самолётов (вертолё-

тов)» составлен в соответствии с требованиями подготовки специали-

стов по специальности 160100 «Самолёто- и вертолётостроение», на-

правлению 160100.62 «Авиастроение» согласно федеральному госу-

дарственному образовательному стандарту (ФГОС) высшего профес-

сионального образования (ВПО) приказ №733 от  16 декабря 2009 го-

да, а также по специальности 24.05.07 «Самолёто- и вертолётострое-
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ние» и направлению 24.03.04 «Авиастроение» согласно проекту 

ФГОС ВПО.  

Практикум «Проектирование летательных аппаратов. Современ-

ные подходы» может быть использован на практических и лаборатор-

ных занятиях по следующим дисциплинам: «Конструкция самолётов», 

«Конструкция и проектирование самолётов», «Конструирование само-

лётов» и «Автоматизация проектирования летательных аппаратов». 

Практикум предназначен для организации самостоятельной рабо-

ты студентов с использованием общепринятых в России учебников по 

конструированию летательных аппаратов и лекционного материала 

по дисциплинам «Конструкция самолётов», «Проектирования самолё-

тов (вертолётов)», «Прочность конструкций». 

Практикум содержат методику и практические рекомендации, по-

свящённые конструированию ряда основных агрегатов летательного 

аппарата: корпуса, несущих поверхностей, шасси. 

Получение практических навыков в разработке технической до-

кументации является важнейшей задачей, стоящей перед обучаемыми 

самолётостроительного факультета. Исходя из этого, сформированы 

цель и задачи практикума. 

Цель: помочь обучаемым овладеть основными понятиями пред-

мета, показать основные принципы, заложенные в предварительном 

проектировании летательного аппарата (ЛА), в компоновку ЛА и его 

конструкцию в CAD-системе.  

Задачи:   

- ознакомить обучаемых с возможностях рационально сочетать 

технический риск с трезвыми расчётами, постоянно опера на дости-

жения науки; 
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- ознакомить обучаемых с возможностями решения сложнейших 

инженерно-технических проблем ценой минимальных затрат; 

 - ознакомить обучаемых с возможностями CAD-систем в разра-

ботке схемы, структуры и конструкции будущего летательного аппа-

рата и составляющих их элементов; 

- ознакомить обучаемых с определёнными ограничениями при 

проектировании ЛА и возможностью максимально эффективно вы-

полнять поставленные цели. 

Данный практикум подготовлен для закрепления навыков по сле-

дующим разделам вышеперечисленных дисциплин: 

- выбор и оптимизация исходных параметров для проектирования 

летательного аппарата и связь этих параметров с лётными техниче-

скими характеристиками; 

- расчёт критериев оценки проектируемого летательного аппарата; 

- построение общего вида летательного аппарата в CAD-системе;  

- проектирование 3D агрегата летательного аппарата в CAD-

системе с учётом конструктивно-силовой схемы; 

- проектирование 3D систем управления летательного аппарата в 

CAD-системе с учётом элементов проводки; 

- анализ нагружения 3D агрегата летательного аппарата в CAD-

системе; 

- автоматизация расчёта критериев оценки проектируемого лета-

тельного аппарата на основе исходных данных;  

- визуализация 3D систем управления летательного аппарата в 

CAD-системе с учётом элементов проводки.  
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ПРЕДВАРИТЕЛЬНОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ  

ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 

Варианты заданий 

Проектирование – сложный, многоэтапный процесс. Существен-

ным является то, что этот процесс обычно итерационный, причём 

итерации осуществляются не только между основными этапами про-

ектирования, но и внутри каждого из них. Укрупненная схема про-

цесса разработки проекта представлена на рис. 1 [4]. 

 
Рис. 1. Основные этапы разработки проекта самолёта 

Каждый студент получает у преподавателя индивидуальное зада-

ние. Согласно индивидуальному заданию студент в отчёте по практи-

ческой работе может раскрыть следующие вопросы проектирования: 

провести анализ задания на предмет актуальности и совместимости 

Проектирование 

Выработка 
требований 

Предварительное 
проектирование 

Эскизное 
проектирование 

Рабочее 
проектирование 

Запуск в 
серию 

Анализ облас-
тей и условий 
применения. 
Выработка 
общей кон-

цепции. Про-
гнозирование. 
Операционное 
моделирова-

ние. Установ-
ление крите-

риев. Технико-
экономические 

расчёты. 

 
 

Выработка концепции 
самолёта. Формиро-

вание облика самолё-
та, определение 

структуры его под-
систем. Моделирова-
ние. Параметрические 
исследования. Анализ 

эффективности. 
Оптимизация 

 
Определение кон-

структивно-
силовой схемы. 

Компоновка, цен-
тровка. Весовые, 

аэродинамические, 
прочностные рас-
чёты. Аэроупру-
гость.  Экспери-

ментальные  иссле-
дования.  Модели-

рование 

 
Выпуск техниче-

ской документации. 
Экспериментально-
исследовательские 
работы. Уточнён-

ные расчёты. Стен-
довые отработки 

систем. Изготовле-
ние  опытного 

образца. Наземные 
и лётные   

испытания 

Принятие 
решения 

Принятие 
решения 

Принятие 
решения 

Принятие 
решения 

Н
ет

 

Тактико-
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требования 

Да Да Да Да 

Нет Нет Нет 
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предложение 

 
Рабочий проект Эскизный  
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требований технического задания; найти прототипы самолётов и дать 

их краткое описание. 

Возможна следующая основная тематика заданий: 

1. Самолёт истребитель-бомбардировщик Мвзл = 22-25т; 

2. Самолёт пассажирский, ближнемагистральный (типа Ту-334); 

3. Самолёт местных авиалиний, число пассажиров до 60; 

4. Самолёт спортивный, высокоманевренный; 

5. Самолёт административный, число пассажиров n= 6 чел.; 

6. Самолёт служебного назначения, всепогодный; 

7. Самолёт пассажирский, среднемагистральный (типа Ту-204-300); 

8. Военно-транспортный самолёт (типа Ил-96); 

9. Военно-транспортный самолёт (типа Ил-76); 

10. Самолёт специальный (медицинский, противопожарный); 

11. Личный самолёт, общеё число мест n=4. 

В Приложении А находится рекомендуемый перечень заданий с 

исходными данными для проектируемого самолёта. 

Методические рекомендации по выполнению отчёта 
Отчёт студента по практическому заданию может быть расширен и 

содержать следующие разделы:  
I. Cбор, обработка и анализ статистических данных по однотипным 

самолётам-аналогам, с выбором прототипа, если он не  был  указан в 
задании.  

Расчёт рекомендуется производить на компьютере с использова-
нием табличного процессора, позволяющего зафиксировать приме-
няемые расчётные формулы. 

II.  Определение основных параметров самолёта: 
1. Относительной массы топлива; 
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2. Удельной нагрузки на крыло; 
3. Тяговооружённости; 
4. Геометрических параметров агрегатов. 

III. Выбор общей схемы самолёта. 
Для самолёта конкретного назначения выбор общей схемы вклю-

чает в себя: 
- выбор схемы размещения экипажа и целевой нагрузки; 
- выбор конфигурации (схемы) аэродинамической несущей 
системы для основного (крейсерского) режима полёта и схе-
мы её изменения (механизации) для взлётно-посадочных или 
других этапов полёта; 
- выбор схемы силовой установки (тип, число двигателей или 
движителей, размещение их на самолёте, размещение топли-
ва и систем); 
- выбор схемы взлётно-посадочных устройств (шасси); 
- выбор конструктивно-силовой схемы самолёта и увязка её 
по отдельным агрегатам с учётом технологии производства и 
эксплуатации; 
- выбор состава бортового оборудования, приборов и техники 
систем управления, необходимого для удовлетворения ТТТ и 
ТЗ; 
- выбор технологической схемы членения и схемы эксплуа-
тационных разъёмов. 

IV. Расчёт массы самолёта в первом приближении (рис. 2). 
V.  Разработка общего вида, расчёт центровок. 
Разработка общего вида самолёта осуществляется в виде компоно-

вочной модели, при этом оборудование может быть показано упрощен-
но, но в соответствующих координатах.  Пример чертежа общего вида, 
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полученного на основе компоновочной модели, приведен в Приложе-
ние Б (рис. Б.1.).  

 
Рис. 2. Составляющие взлётной массы самолёта [4] 

Расчёты центровок производить для следующих вариантов за-
грузки: 

1. При максимальной Мвзл, при убранном и выпущенном шасси; 
2. При пустом самолёте с выпущенным шасси; 
3. При полной нагрузке без топлива/предельный посадочный вариант; 
4. При полной заправке топливом без целевой нагрузки и снаряже-

ния (перегоночный вариант). 
VI.  Нагрузки на агрегат по заданным расчётным случаям. 
VII. Проектировочный расчёт агрегата с построением эпюр или спе-

циализированного САЕ-приложения. 
В качестве узлов, входящих в спроектированный агрегат, могут 

быть заданы лонжероны крыла или оперения, шпангоуты фюзеляжа и 
мотогондол, поперечные балки  фюзеляжа и подкосы крыла, элемен-
ты конструкции крепления шасси, управления, нагрузки на которые 
определялись в проектировочных расчётах.  

 
 

Взлетная масса самолёта 

Масса пустого самолёта Полная нагрузка 

Конструкция 
самолёта 

Оборудование 
и управление 

Силовая уста-
новка 

Масса пустого снаряженного 
самолёта 

Снаряжение и 
служебная 
нагрузка 

  Полезная  
(целевая)     
нагрузка 

Топливо 
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Практическая работа №1 

Выбор исходных параметров для проектирования летательного 

аппарата  и  связь  этих  параметров  с  лётными  техническими 

характеристиками 

Цель работы: научиться обрабатывать исходные параметры са-

молёта в предварительном проектировании согласно индивидуально-

му заданию; научиться варьировать исходными параметрами и лёт-

ными техническими характеристиками самолёта с целью последую-

щей оптимизации согласно индивидуальному заданию. 

Занятие строится из нескольких задач. 

Задача 1 

ВЫБОР ОСНОВНЫХ ПАРАМЕТРОВ САМОЛЁТА 

Высший иерархический уровень внутреннего проектирования, 

соответствующий этапу разработки технического предложения (этапу 

предварительного проектирования), имеет своей задачей формирова-

ние облика самолёта: выбор схемы самолёта и определение наивы-

годнейшего сочетания основных параметров самолёта и его систем, 

удовлетворяющих заданным тактико-техническим требованиям.  

Рассмотрим следующий порядок выбора основных параметров дозву-

кового самолёта [4]. 

Задача 1 а 

Вычисляется относительная масса расходуемого в полёте 

топлива       : 

T

T

р

крейс

m

m
с

MK
L

−
⋅

⋅⋅
=

1

1020
,      (1) 

где L – дальность полёта, км; 

Тm
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      К – аэродинамическое качество самолёта, рассчитывается по 

формуле (2); 

      Мкрейс – крейсерское число М полёта; 

      ср – средняя за полёт величина удельного расхода топлива 

двигателями, даН/ч. 

Для дозвуковых самолётов  

К ≈ 12,5 + 0,0331 ⋅m0
0,344,       (2) 

где m0 – взлётная  масса самолёта, т.    

Здесь величины L и Mкрейс определяются заданием, а величина cp  

берутся из таблицы 1. 

Задача 1 б 

Определяется величина удельной нагрузки на крыло р’0 из 

условий посадки самолёта по формуле [4]: 

( )T

пзпосy

m
Vc

p
−⋅
⋅

=
12,30

'
2
.max

0 ,        (3) 

где су max пос – максимальная величина коэффициента подъёмной  

силы при взлёте  и посадке, выбирается из таблицы 2; 

     Vз.п – скорость захода на посадку, км/ч; 

           – относительная масса расходуемого в полёте топлива, оп-

ределяется по формуле (1). 

В    формуле    (2)    величина    Vз.п    определяются    заданием   

(Vз.п ≈ 210 … 230 км/ч). 

Задача 1 в 

Определяется величина удельной нагрузки на крыло р’’0 из 

условия обеспечения заданной крейсерской скорости полёта 

V крейс по формуле [4]: 

 

Тm
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Таблица 1 
Основные характеристики ТРДФ, ТРДД и ТРДДФ 

Класс 
тяги, 
даН 

Фирма,  
страна,  
марка 

Взлётный  
режим 

с р
 к

ре
йс

, к
г/

(д
аН

⋅ч
) Lдв, 

м 
Dдв, 
м 

mдв, 
кг 

γдв 

Р0, 
даН 

с р
, к

г/
(д

аН
⋅ч

) m πк Тг, К mВо, 
кг/с 

≤1150 

Уильямс Ри-
сёрч W R19-3 

250 0,65 1 12 1280 2 0,82 0,7
8 

0,3 52 0,2 

Турбомека 
«Астафан 

IIG»  

620 0,39 7,4 9,1 1244 36 0,67 1,98 0,65 143 0,23 

1150
… 

2300 

Пратт-Уитни 
JT15D-4 

1155 0,56 2,7 10,1 1289 35 0,73 1,6 0,69 253 0,22 

СССР АИ-25 1500 0,56 2,0 8,0 1143 50 0,84 1,99 0,82 290 0,19 
Гаррет Эри-
сёрч ATF3-6 

2280 0.48 2.8 25 1448 74 0.72 2.34 0.85 430 0.19 

2300 
… 

4600 

Роллс-Ройс 
«Адур»  
RB-172 

3350ф 
2340 

1,52ф 

0,74 
0,8 11 1427 72 0,96 2,8 0,81 710 0,21 

Дженерал-
Электрик  

TF-34 

4210 0.36 6.2 21 1498 153 0.68 2.54 1.33 661 0.16 

4600 
… 

9200 

Роллс-Ройс 
«Спей» 25 

5250 0,65 0,7 21 1330 94 0,82 2,78 0,94 1170 0,22 

СССР Д-30 6800 0,62 1 18,4 1120 140 0,77 3,98 1,05 1550 0,23 
Роллс-Ройс 
RB-199-02 

6850ф 
3800 

2,17ф 

0,61 
1,2 23,5 1550 71 0,78 3,2 0,87 860 0,13 

9200 
… 

18400 

Дженерал-
Электрик 
CFM56 

10890 0,36 6,1 24,9 1560 376 0,65 3,43 1,74 2090 0,19 

СССР Д-30КУ 11500 0,49 2,4 18,2 1390 340 0,7 4,6 1,46 2400 0,21 
Пратт-Уитни 

J58 
14740ф 

10430 
1,9ф 

0,75 
0 12 1200 140 1,5 4,57 1,27 2950 0,2 

Дженерал-
Электрик 
CF6-32 

16700 0,37 4,9 23,3 1535 484 0,66 3,73 1,93 3110 0,19 

Роллс-Ройс 
«Олимп» 593 

17260ф 

15940 
1,75ф 

0,7 
0 14,8 1410 204 1,19 4,75 1,21 3390 0,2 

18400 
… 

36500 

Пратт-Уитни 
JT9D-1 

19000 0,35 5,1 24,5 1510 542 0,64 3,55 2,1 3550 0,19 

Роллс-Ройс 
RB-211-524B 

22700 0,39 4,4 28 1550 645 0,65 3,63 2,17 3950 0,17 

Дженерал-
Электрик 
CF6-80C 

26300 0,34 4,7 26 1595 754 0,59 4,2 2,5 4600 0,18 
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Таблица 2 

Величина су max пос  в зависимости от системы механизации крыла 
Механизация крыла  

дозвуковых самолётов 
χ∗ су max пос 

для эффективной механизации 
0 … 25° 3,0 … 3,2 

25 … 35° 2,7 … 2,9 

для слабой механизации - 2,2 … 2,3 

∗ - угол стреловидности по ¼ хорд. 

2
0 6,01

1'' крейсHкрейсy
T

Mac
m

p ⋅⋅⋅
⋅−

= ,     (4) 

где cy крейс – величина коэффициента подъёмной  силы на задан-

ной крейсерской скорости полёта, рассчитывается по формуле (5); 

     аН – скорость звука на заданной крейсерской высоте полёта 

самолёта [2, с. 66]. 

cy крейс=0,71⋅ су ⋅ К,        (5) 

где су – коэффициент аэродинамической подъёмной  силы;  

    К – аэродинамическое качество самолёта, рассчитывается по 

формуле (2).  

Производится выбор величины удельной нагрузки на крыло [4]: 

 
Задача 1 г 

Определяется тяговооружённость  самолёта 
I

P0  из условия набо-

ра высоты при одном отказавшем двигателе по формуле [4]: 

,1
1

5,10 







+⋅

−
⋅= θtg

Kn
nP

набдв

двI
      (7) 

p'0 – по формуле (3); 
p”0 – по формуле (4). 
        

p0 = min      (6) 
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где tgθ задаётся  НЛГС-2 (табл. 3) для соответствующего числа 

двигателей;  

      Кнаб – аэродинамическое качество на наборе высоты, берётся 

из таблицы 4. 

Таблица 3 

Значения tgθ при наборе высоты с одним отказавшим двигателем* 

nдв 
Этапы набора высоты 

1 2 3 4 

2 0,000 0,005 0,024 0,012 

3 0,003 0,011 0,027 0,015 

4 0,005 0,013 0,030 0,017 

 * Расчётным является этап 3 (механизация крыла отклонена во 

взлётное положение; шасси убрано).  

Задача 1 д 

Определяется тяговооружённость самолёта 
II

P0 из условия обес-

печения горизонтального полёта [4]:  

на высотах Н ≥ 11000 м 

,
2,1

1
0

рудкрейс

II

K
P

ϕξ ⋅∆⋅⋅⋅
=        (8) 

а при полёте на высоте Н < 11000 м  

,
2,1

1
85,00

рудкрейс

II

K
P

ϕξ ⋅∆⋅⋅⋅
=       (9) 

где Ккрейс – аэродинамическое качество при крейсерской скорости 

полёта (Ккрейс ≈ (0,85 ... 0,90) ⋅ К );  

ϕруд – коэффициент учитывает степень дросселирования двигателя 

в крейсерском полёте до режима, соответствующего неограниченному 
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времени работы двигателя, или до режима, соответствующего опти-

мальному расходу топлива. Обычно он принимается равным 0,8 ...0,9; 

∆ – относительная плотность воздуха на высоте Н; 

ξ – коэффициент, учитывающий изменения тяги по скорости по-

лёта, рассчитывается по формуле (10). 

Таблица 4 

Аэродинамическое качество на наборе высоты 

Самолёт Стартовая тяговооружённость  P  Кнаб 

Самолёт с двумя двига-

телями 
0,346 … 0,349 ≥11 

Самолёт с тремя двига-

телями 
0,346 … 0,349 ≥7,8 

Самолёт с четырьмя дви-

гателями 
0,346 … 0,349 ≥7 

 
32 01,04,032,01 крейскрейскрейс ММM ⋅−⋅+⋅−=ξ .    (10) 

Задача 1 е 

Определяется тяговооружённость  самолёта 
III

P0  из условия 

обеспечения заданной длины разбега самолёта при взлёте  lразб по 

формуле [4]: 






















+⋅⋅+

⋅
⋅

⋅=
разб

разб
разбвзлy

III

K
f

lc
pP 13

2
12,105,1

max

0
0 ,     (11) 

где c y max взл – величина максимального коэффициента подъёмной  

силы на заданной скорости разбега самолёта (таблица 5); 

lразб – длина разбега самолёта при взлёте  (м), задаётся  в тактико-

технических требованиях к самолёту; 
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fразб – коэффициент трения колёс  шасси при разбеге самолёта 

(таблица 6); 

Кразб – аэродинамическое качество самолёта при разбеге самолёта 

(таблица 7); 

ро – удельная нагрузка на крыло, рассчитывается по формуле (6). 

Таблица 5 

Величина максимального коэффициента подъёмной  силы на за-

данной скорости разбега самолёта (c y max взл) 
c y max взл Механизация крыла 

2,1 ... 2,3 при эффективной механизации крыла 

1,5 ... 1,7 при средней механизации крыла 

0.8 ... 0,9 для сверхзвуковых  самолётов   нормальной схемы 

0,60 ... 0,65 для самолётов бесхвостовой схемы 

Если задана не длина разбега, а сбалансированная длина ВПП, то 

величина 
III

P0 может быть определена по эмпирической формуле [4]: 

0max

0max
0

8,168,0
75,004,0

1 pcL
pcL

n
nP

взлyВПП

взлyВПП

дв

двIII

⋅−⋅⋅

⋅+⋅⋅
⋅







−

= .    (12) 

Производится выбор тяговооружённости самолёта 0P  как 








−
−
−

=
)12()11(

)9()8(
)7(

max
0

0

0

0

илиформулепоP
илиформулепоP

формулепоP
P

I

II

I

.             (13) 

Задача 1 ж 

Определяется относительная масса конструкции самолёта конm  в 

первом  приближении (табл. 8).  

Определяется относительная масса силовой установки ..усm  в 

первом  приближении (табл. 8). 
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Определяется относительная масса оборудования и управления  

..упробm  в первом  приближении (табл. 8). 

Таблица 6 

Коэффициента трения колёс  шасси при разбеге (fразб) 
fразб Вид взлётно-посадочной полосы 

0,02 Укатанный снег и лёд 

0,02 Сухое бетонное покрытие 

0,03 Мокрое бетонное покрытие 

0,07 Твёрдый грунт 

0,06 Мокрый травяной покров 

0,08 Травяной покров 

Таблица 7 

Аэродинамическое качество самолёта при разбеге самолёта (Кразб) 
(Кразб) Вид самолёта 

5 ... 6 Сверхзвуковой самолёт 

8 ... 10 Дозвуковой самолёт 

 

В зависимости от заданной массы целевой нагрузки (коммерче-

ской нагрузки) mц.н. и массы служебной нагрузки mслуж (снаряжения) 

определяется величина взлётной массы самолёта в первом приближе-

нии [4]: 

Тупробускон

служнцI

mmmm
mm

m
−−−−

+
=

....

..
0 1 .     (14) 

Зная выбранные величины p0 и 0P  и вычисленную величину mI
0, 

получим основные абсолютные параметры самолёта: площадь крыла, м2:  

0

0

10 p
gmS

I

⋅
⋅

= ,           (15)  

взлётная тяга двигателей, даН:  
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10
00

0
gmPP

I ⋅⋅
= .          (16)  

Здесь р0 имеет размерность даН/м2. 

Таблица 8 

Относительные массы конструкции, силовой установки, оборудо-

вания и управления, а также топлива самолётов с обычным взлётом и 

посадкой 

Назначение самолёта конm  ..усm  ..упробm  Tm  

Дозвуковые пас-

сажирские маги-

стральные 

лёгкие 0,30 … 0,32 0,12 … 0,14 0,12 … 0,14 0,18 … 0,22 

средние 0,28 … 0,30 0,10 … 0,12 0,10 … 0,12 0,26 … 0,30 

тяжёлые 0,25 … 0,27 0,08 … 0,10 0,09 … 0,11 0,35 … 0,40 

Грузовые 

лёгкие 0,30 … 0,32 0,12 … 0,14 0,16 … 0,18 0,20 … 0,25 

средние 0,26 … 0,28 0,10 … 0,12 0,12 … 0,14 0,25 … 0,30 

тяжёлые 0,28 … 0,32 0,08 … 0,10 0,06 … 0,08 0,30 … 0,35 

Многоцелевые для местных 

авиалиний 
0,29 … 0,31 0,14 … 0,16 0,12 … 0,14 0,12 … 0,18 

Сельскохозяйственные специа-

лизированные 
0,24 … 0,30 0,12 … 0,15 0,12 … 0,15 0,08 … 0,12 

Таким образом заканчивается первая итерация выбора основных 

параметров самолёта. После выбора схемы самолёта и выбора основ-

ных характерных параметров агрегатов (частей) самолёта (λкр, χкр, ηкр, 

Lг.о, Lв.о, Sг.о, Sв.о, lф, Sм и др.) производится расчёт массы самолёта во 

втором приближении и весь процесс выбора основных параметров 

повторяется вновь. Метод выбора схемы самолёта и выбора основных 

характерных параметров агрегатов самолёта рассмотрен на лекцион-

ных занятиях [4]. 
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Определённые при этом параметры самолёта отвечают заданным 

выходным характеристикам и налагаемым ограничениям. Однако это 

не означает, что эти параметры являются оптимальными [4]. 

Метод определения оптимальных значений основных параметров 

самолёта как следующую итерацию в процессе проектирования само-

лёта рассмотрим ниже. 

Задача 2 

 РАСЧЁТ МАССЫ САМОЛЁТА ВО ВТОРОМ  

ПРИБЛИЖЕНИИ 

Рассмотрим определение массы самолёта во втором приближе-

нии. Для простоты расчётов приведем только основные весовые фор-

мулы применительно к дозвуковым неманевренным самолётам.  

При болеё подробных весовых расчётах и анализах необходимо ис-

пользовать специальную литературу. 

Масса конструкции 

Эту величину составляют массы крыла, фюзеляжа, оперения и 

шасси. В относительных величинах 

шопфкр
кон

кон mmmm
m

mm +++==
0

.     (17) 

Задача 2 а 

Относительная масса крыла 

При проектировании дозвуковых неманевренных самолётов со 

взлётной массой m0 ≥ 104 кг 

( )

015.05.4
3
11

1
4

cos10
7

0

32

5.175.0
00

4
01

+
⋅⋅

+







+
−

−×

×
+
+

⋅
⋅⋅⋅

⋅⋅⋅⋅⋅
=

p
kk

cp
mnk

m p
кр

µ
µ

η
η

χ

λϕ

,     (18) 
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где k1 зависит от ресурса крыла (таблица 9); 

np – заданная нормами прочности расчётная перегрузка рассчи-

тывается по формуле (19),  









+⋅

+≈

λχ
2

cos
1

16855,1

0p
np .        (19)

 Таблица 9 

Определение ресурса крыла 
Ресурс крыла, тыс.ч 15 … 20 25 … 30  40 … 50 

k1 0,96 1,00 1,05 

При расчёте по формуле (19) np должно составлять не менеё 3,45; 

p0 – нагрузка на 1 м2 крыла при взлёте  (даН/м2) рассчитывается 

по формуле (6);  

χ – стреловидность крыла по 1/4 хорд, градус;  

λ – удлинение крыла;  

ϕ – коэффициент, учитывающий разгрузку, рассчитывается по 

формуле (20) или (21); 

m0 – взлётная  масса (кг);  

0с – относительная толщина крыла у борта фюзеляжа (по потоку);  

кc  –  относительная толщина крыла на конце;  

кc
c0=µ ; 

k2  и  k3 – коэффициенты выбираются по таблицам 10 и 11 соот-

ветственно; 

η – сужение крыла в плане (η = b0 / bк). 
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Таблица 10 

Значения коэффициента k2  

Крыло без наплывов, предкрылков и интерцепторов, закрылки двухщелевые 1,0 

Крыло с наплывами в корневой части, предкрылками и интерцепторами, за-

крылки трёхщелевые 

1,6 

Крыло с наплывами и интерцепторами, но без предкрылков; закрылки двух-

щелевые 

1,4 

Крыло без наплывов и предкрылков, но с интерцепторами; закрылки двух-

щелевые 

1,2 

 

Таблица 11 

Значения коэффициента k3  

В крыле установлены мягкие баки 1,0 

Баки-кессоны имеют поверхностную герметизацию 1,2 

Баки-кессоны имеют внутришовную герметизацию 1,05 

.  

Здесь l
z

z крТ
крТ

.
.

2
=  – относительная наибольшая координата то-

плива в крыле (от оси симметрии самолёта);  

l – размах крыла;  

l
z

z кргр
кргр

.
.

2
=  – относительная координата какого-либо груза на 

(в) крыле;  

крТm .  – относительная масса топлива в двух половинах крыла;  

кргрm . – относительная масса груза, связанного с крылом (двига-

тели, шасси и т. п.); берётся масса груза на обеих половинах крыла.  

Если целевая нагрузка размещается не в крыле, то 

(20) 
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ускрТ km .. 1,05,092,0 −−≈φ ,         (21) 

где kс.у = 1, когда двигатели установлены на крыле;  

в остальных случаях  kс.у = 0.  

Относительную массу бесподкосного крыла лёгких дозвуковых 

самолётов (маневренных    и неманевренных)   с    взлётной    мас-

сой    m0 ≤ 7⋅103 кг можно найти по формуле (22) 









+
−

−⋅
+
+

⋅
⋅⋅⋅

⋅
×

×⋅⋅⋅⋅⋅⋅= −

3
11

1
4

cos

1015,1

5,1
0

4

η
µ

η
η

χθ
λ

ϕ

c
S

nkkkm pмТконмехкр

.   (22) 

Таблица 12 

Значения коэффициента kмех 

Механизации отсутствует (закрылки, предкрылки) 0,90 

Применяются щитки или однощелевые шарнирные закрылка 1,00 

Применяются закрылки Фаулера и предкрылки перед элеронами 1,15 

 

Таблица 13 

Значения коэффициента kкон 

Конструкция с широким применением монолитных элементов и сотовых 

конструкций 

0,90 

Клееклёпаная конструкция, а также конструкция с ограниченным примене-

нием монолитных силовых элементов 

0,95 

Обычная клёпаная конструкция 1,00 

 

В формуле (22) kмт = 1,0, если основной материал конструкции  

Д-16, и  kмт=1,2, если основной материал конструкции АМГ6 (гидро-

самолёты); kкон   ⋅   kмт = 0,8 … 0,85, если для силовых элементов крыла 

применяются угле- или боропластики [4];  
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θ = 1,0  – для однолонжеронного, трёхлонжеронного или кессонного крыла;  

θ = 0,9 – для двухлонжеронного крыла. 

Коэффициент ϕ, учитывающий разгрузку, для лёгких  самолётов 

определяется формулой (23) 

( )2..
3

. 103,6014,093,0 крТкрТшус zmkk ⋅−⋅⋅−⋅−≈ −ϕ .       (23) 

Здесь kс.у = 1,0, если двигатели установлены на крыле, и kс.у = 0 в остальных 

случаях; kш = 1,0, если основные стойки шасси установлены на крыле, и kш = 0 в 

остальных случаях. Другие обозначения в формулах (22) и (23) см. у формул (18) 

и (20) [4]. 

Расчётная перегрузка для лёгких  самолётов: nр = 12 ... 13,5 для спортивных 

акробатических самолётов и nр = 5,5 ... 6,0 для лёгких  неманевренных самолётов. 

 

Задача 2 б 

Относительная масса фюзеляжа 

Масса фюзеляжа состоит из массы его конструкции с полами, пе-

регородками, гермоднищами, люками, окнами и фонарём  пилотской 

кабины, узлами стыка с крылом и оперением, узлами подвески двига-

телей и целевой нагрузки, а также вооружения [4]. 

Если двигатели установлены внутри фюзеляжа и воздухозабор-

ники конструктивно связаны с фюзеляжем, то их масса также вклю-

чается в массу фюзеляжа. 

При проектировании дозвуковых магистральных пассажир-
ских самолётов относительную массу фюзеляжа можно найти по 
следующей эмпирической формуле Шейнина [4]: 

4320
2

1 kkkmdkm i
ффф +++⋅⋅⋅= −λ ,      (24) 

где m0 в кг, dф в м.  
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ф

ф
ф d

l
=λ  – удлинение фюзеляжа; 

k1 – положение двигателей;  
k2 – положение стоек главного шасси;  
k3 – место уборки колёс  главного шасси;  
k4 – вид транспортировки багажа; 
i – показатель степени, учитывающей размеры фюзеляжа. 
Значении коэффициентов и показателя степени в формуле (24): 

k1 = 3,63 – 0,333⋅dф, если двигатели соединены с крылом, а dф < 5 м; 

k1 = 4,56 – 0,441⋅dф, если двигатели установлены на кормовой 
части фюзеляжа, а dф < 5 м; 

k1 = 3,58 – 0,278⋅dф,  если двигатели расположены на крыле, или в 

случае  смешанной  компоновки  (двигатели  на  крыле  и   фюзеляже), 
а dф < 5 м; 

k2 = 0,01, если стойки главного шасси крепятся к фюзеляжу; 
k2 = 0,00, если стойки главного шасси крепятся к крылу;  
k3 = 0,004, если стойки главного шасси убираются в фюзеляж;  
k3 = 0,00, если стойки главного шасси убираются в крыло;  
k4 = 0,003, если багаж переводится в контейнерах;  
k4 = 0,00 в случае бесконтейнерной перевозки багажа;  

i = 0,743, когда dф ≤ 4 м;  

i = 0,718, когда dф > 5,5 м.  

Задача 2 в 

Относительная масса оперения 

При проектировании дозвуковых неманевренных самолётов 

классической схемы (m0 ≥ 104 кг) относительную массу оперения 

можно определить по следующей статистической формуле (25) [4]: 
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( ) 16,1
..

6.0
0

0

85,0
овог

сх
опII

мТ
оп SSpkk

m
km +⋅⋅⋅⋅
⋅

= ,    (25) 

где m0 в кг;  kII = 1,0,  если  p0  <  450  даН/м2;  kII = 0,84,  если  p0  

> 450 даН/см2, kмт –  см. формулу (26); 

0038,01,3
011,0564,1

p
Sk опсх

оп ⋅+
⋅−

=  в случае низкорасположенного ГО; 

00028,0295,1
0032,0333,1

p
Sk опсх

оп ⋅+
⋅−

= в случае Т-образного оперения. 

Относительная масса горизонтального оперения для рассма-

триваемого класса самолётов [4] 
6,0

.
3

.
2
.0

.0

.
.

10cos 










⋅

⋅⋅⋅

⋅
⋅

=
ог

огогр

ог

мТ
сх

ог
ог

c
Spn

m
kkm

λ
χ .      (26) 

Значения коэффициентов в формуле (26): 

 ог
сх

ог Sk .. 00188,0844,0 ⋅−= – для низкорасположенного ГО; 

ог
сх

ог Sk .. 006,017,1 ⋅−= – для Т-образного оперения;  

kмт = 1,0, если применяется обычный материал (в основном Д16Т); 

kмт = 0,95, при ограниченном применении новых материалов;  

kмт = 0,85, при широком применении композиционных материалов; 

 np –  см. формулу (18). 

Задача 2 г 

Относительная масса вертикального оперения  

огопов mmm .. −=          (27) 

где опm – по формуле (25); огm .  — по формуле (26). 

 

 

 



 

28 
 

Задача 2 д 

Относительная масса шасси 

Ниже рассматривается определение относительной массы шасси 

сухопутных самолётов, имеющих масляно-пневматические аморти-

заторы. В качестве основной принята схема трёхопорного шасси с но-

совой стойкой. 

При проектировании самолётов всех типов, исключая палуб-

ные, со взлётной массой m0 > 104 кг относительную массу шасси мож-

но определить по следующей статистической формуле Шейнина [4]: 

0

..
m

m
mmm кол

шншглш ++= ,       (28) 

где шнm .  – относительная масса носовой опоры шасси (без колёс), 

рассчитывается по формуле (34);  

шглm . – относительная масса главных опор шасси (без обтекателей 

для шасси в убранном положении и без колёс), рассчитывается по 

формуле (29);  

mкол – масса колёс , кг (по каталогу); 

( )
( )[ ]осиэлкэлссх

посршгл

mmmk

m
m

m

++⋅×

×⋅⋅−= −

..

.
6

0

. 1064,093,01

                       (29) 

mр.пос – расчётная (допустимая) масса самолёта при посадке (кг), 

рассчитывается по формуле (30), 

kсх – коэффициент, учитывающей схему главных стоек шасси, бе-

рётся по таблице 14, 

mс.эл – масса силовых элементов главных опор шасси, рассчиты-

вается по формуле (31), 

, 
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mк.эл – масса конструктивных элементов главных опор шасси, рас-

считывается по формуле (32), 

mоси – масса осей (или тележки) главных опор шасси, рассчитыва-

ется по формуле (33). 







 +

+⋅
⋅⋅= − 38,0

410
491,0 30. L

mm поср ,     (30) 

где  L – наибольшая  возможная  дальность беспосадочного полё-

та в км (mр.пос≤ m0). 

[ ]5,52)1(106,4 ...
3

. +−⋅⋅⋅⋅= −
шнопосрCТэлс mmHm ,  (31)  

где НСТ – габаритная высота (м) стойки главной опоры шасси при 

необжатом амортизаторе (от оси колёс  до шарнира поворота стойки 

при уборке шасси);  

mр.пос – расчётная (допустимая) масса самолёта при посадке (кг), 

рассчитывается по формуле (30); 

0

..
..

m
mm шно

шно =  – доля взлётной массы, приходящаяся на носовую 

опору шасси (на стоянке); обычно 1,0.. ≈шноm ; 

Таблица 14 

Значения коэффициента kсх, учитывающего схему главных стоек 

шасси 
Телескопическая схема 1,0 

Рычажная схема без выноса амортизационного цилиндра 1,06 

Рычажная схема с выносом амортизационного цилиндра 1,20 

( )[ ]2811052,6 ...3. +−⋅⋅⋅⋅= − шнопосрпэлк mmkm ,        (32) 

где kn – коэффициент, учитывающий число главных стоек шасси 

(таблица 14); 
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mр.пос – расчётная (допустимая) масса самолёта при посадке (кг) 

рассчитывается по формуле (30); 

0

..
..

m
mm шно

шно =  – доля взлётной массы, приходящаяся на носовую 

опору шасси (на стоянке); обычно      ; 

nст.гл – число главных стоек шасси. 

( )[ ] ккшнопосроси bimmm ⋅⋅+−⋅⋅⋅= − 511044,1 ...3 ,    (33) 

где iк – число всех колёс  главных стоек шасси (для шасси с те-

лежкой –  число пар колёс );  

bк –  ширина колёс а (шины) в м; 

mр.пос – расчётная (допустимая) масса самолёта при посадке (кг), 

рассчитывается по формуле (30); 

0

..
..

m
mm шно

шно =  – доля взлётной массы, приходящаяся на носовую 

опору шасси (на стоянке); обычно 1,0.. ≈шноm . 

Таблица 15 

Значение коэффициента kn 
nст.гл 2 3 4 5 6 7 8 

kп 1,0 1,1 1,15 1,12 1,23 1,27 1,30 

 

( )элкэлс
сх

шн mm
m
k

m ..
0

. +⋅







=

ξ
,     (34) 

где коэффициент ξ учитывает число главных стоек шасси: 

ξ = 0,594 + 0,31⋅10-5 ⋅mр.пос, если nст.гл = 2, 

ξ = 0,370 + 0,30⋅10-5 ⋅mр.пос, если nст.гл  > 2;  

1,0.. ≈шноm
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kсх – коэффициент, учитывающей схему главных стоек шасси, бе-

рётся по таблице 13; 

m0 – взлётная  масса самолёта, кг; 

mc.эл – масса силовых элементов носовой стойки, рассчитывается 

по формуле (35); 

mр.пос – расчётная (допустимая) масса самолёта при посадке (кг), 

рассчитывается по формуле (30); 

mк.эл – масса конструктивных элементов носовой стойки, рассчи-

тывается по формуле (37),  кг. 

mc.эл = (1,62⋅Pэ
н.ш + 20) ⋅hст,        (35) 

где hст – высота (м) носовой стойки (от оси колёс  до оси поворо-

та).  

Pэ
н..ш  – эксплуатационная нагрузка (т) на носовую стойку шасси 

при торможении, рассчитывается по формуле (36) 









⋅+⋅⋅⋅= −

В
h

mP мц
поср

э
шн

.
.

3
. 27,01,0102 ,     (36) 

где hц.м  – расстояние от центра масс самолёта до земли, м; 

mр.пос – расчётная (допустимая) масса самолёта при посадке (кг), 

рассчитывается по формуле (30); 

В –  база шасси, м. 

mк.эл = 4,1 ⋅ Pэ
н.ш  + 54,        (37) 

где Pэ
н.ш –  по формуле (36). 

Задача 2 е 
Масса силовой установки 

Рассмотрим маршевую силовую установку с турбореактивными 
двигателями и запишем массу её в виде [4] 

mс.у=kс.у ⋅mдв=kс.у ⋅γдв ⋅Pо ,  



 

32 
 

где kс.у – коэффициент, показывающий, во сколько раз масса си-
ловой установки больше массы двигателей (двигателя), рассчитыва-
ется по формуле (40);  

γдв = mдв g / P0 – удельный вес двигателей;  
P0 – стартовая тяга.  
В относительных величинах 

0.. Pkm двусус ⋅⋅= γ ,        (38) 

где 0P  – стартовая тяговооружённость. 
Если при проектировании отсутствует фактическое значение 

удельного веса турбореактивных двигателей, то его можно вычислить 
по формуле 

( )[ ]
( )

06,005,0100
1

34,169,110 3/1

0
4/32

*2/1
0

4

+++
+

−+
=

−

m
Pm

p

i

кi
дв

π
γ ,   (39) 

где Р0i  – стартовая тяга одного двигателя без форсажа;  

π*
к – степень повышения давления в компрессоре (π*

к = 5 ... 20, 

обычно π*
к = 10 ... 15);  

m – степень двухконтурности ТРД. 

( )










 ⋅+⋅
+⋅








⋅+⋅=

дв
ф

дв

ревдв
yc

mkk
n

n
kk

γ

275.0
2.

1.
275,062,11,01 ,     (40) 

где k1 – коэффициент, зависящий от компоновки самолёта и чис-

ла двигателей (табл. 16);  

k2 – коэффициент, зависящий от числа М полёта, формы воздухо-
заборников и сопел (табл. 17);  

nдв – число двигателей на самолёте (без вспомогательных);  
nдв.рев – число двигателей, оборудованных реверсорами тяги;  
kф – коэффициент, учитывающий наличие у двигателей форсаж-

ных камер; kф = 1 –  без форсажа; kф = 1,5 – с форсажем. 
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γдв = mдв g / P0 – удельный вес двигателей;  
m – степень двухконтурности ТРД. 

Таблица 16 
Значения коэффициента k1  

Расположение двига-

телей 

Число двигателей 

1 2 3 4 >4 

В хвостовой части 0,95 1,0 1,02 1,03 1,03 

На крыле — 0,95 — 1,0 1,02 

Задача 2 ж 

Относительная масса оборудования и управления 

Для расчётов второго приближения могут быть использованы 

следующие статистические формулы [4]. 

Пассажирские магистральные самолёты (m0  > 104 кг): 

( ) 06,0302501

0

. +⋅+⋅







≈ пасупроб n

m
m ,     (41) 

где m0 – взлётная  масса самолёта, кг;  

nпас – число пассажирских мест.  

Грузовые самолёты: 
2/1

0. 0085,02,0 mm упроб ⋅−≈ ,       (42) 

где m0 – взлётная  масса самолёта, т.  

Таблица 17 

Значения коэффициента k2 
Число М полёта <1 >1 >1 >1 >1 

Воздухозаборники Круглые Круглые Плоские 

короткие 

Плоские 

длинные 

Плоские 

Сопла Круглые Круглые Круглые Плоские Плоские 

k2 0,0236 0,0315 0,0354 0,049 0,051 
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Практическая работа №2 

Расчёт критериев оценки проектируемого летательного аппарата 
 

Цель работы: научиться анализировать критерии оптимизации 

параметров частей самолёта и выбирать оптимальные основные пара-

метры согласно индивидуальному заданию.  

Рассмотрим пример метода оптимизации проектных параметров 

самолёта. Главной задачей проектирования отдельных частей самолё-

та (крыла, фюзеляжа, оперения, силовой установки, систем управле-

ния и шасси) является обеспечение оптимальности данной части са-

молёта.  

В процессе проектирования отдельной части самолёта решаются 

следующие основные задачи [4]: 

а) выбор оптимальных величин основных параметров и геомет-

рических размеров; 

б) выбор оптимальной формы, оптимальных внешних обводов; 

в) выбор оптимальной конструктивно-силовой схемы данной час-

ти самолёта как развитие и уточнение схемы, сделанной в процессе 

конструктивно-силовой компоновки всего самолёта; 

г) выбор оптимальных материалов и технологических процессов, 

имея целью обеспечение минимальной массы данной части самолёта, 

при выполнении требований по характеристикам аэроупругости, тер-

мостойкости, статической, динамической и усталостной прочности и 

минимальной стоимости изготовления данной части самолёта в се-

рийном производстве при соблюдении заданных форм и требуемого 

качества поверхности; 



 

35 
 

д) обеспечение удобства и минимальных затрат на  эксплуатаци-

онное обслуживание данной части самолёта, имея в виду возмож-

ность свободного подхода для осмотра и ремонта всех жизненно важ-

ных мест в конструкции и оборудовании данной части самолёта и 

свободного выполнения необходимых нивелировочно-

регулировочных работ. 

Ранеё были показан метод определения основных параметров са-

молёта: удельной нагрузки на крыло р0, тяговооружённости  0P , 

площади крыла S и суммарной взлётной тяги двигателей Р0. Также 

был показан метод определения взлётной массы самолёта m0 в первом 

приближении. В зависимости от величины этих параметров и от за-

данных лётно-технических характеристик выбираются и оптимизи-

руются основные параметры и геометрические размеры частей само-

лёта [4]: 

—для крыла: удлинение λ, угол стреловидности χ, сужение η, 

относительные толщины профилей у корня и на конце крыла с , угол 

поперечного V, характеристики геометрической и аэродинамической 

крутки и выбор механизации; 

— для фюзеляжа: мидель Sм.ф, удлинение λф, длина фюзеляжа lф, 

удлинения носовой и хвостовой частей фюзеляжа; 

—для оперения: плечи горизонтального Lг.о и вертикального Lв.о 

оперения, площади этих оперений Sг.о. и Sв.о.. площади рулей Sр.в. и 

Sр.н., сужения ηг.о. и ηв.о., удлинения λг.о. и λв.о.; 

—для шасси и силовых установок: размеры стоек и колёс  шасси, 

размеры воздухозаборников и сопел, мидели гондол двигателей или 

гондол обтекателей шасси и др. 
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Выбор этих параметров и размеров позволяет уточнить величину 

взлётной массы самолёта во втором приближении и провести вторую 

итерацию, уточнение основных параметров самолёта и основных па-

раметров и размеров крыла, фюзеляжа, оперения и других частей са-

молёта. 

Выбор оптимальной формы частей самолёта связан с выбором: 

— профилей крыла и оперения и с законом их распределения по 

размаху; 

— положения крыла и оперения относительно фюзеляжа и взаи-

морасположения ГО и ВО; 

— поперечного сечения фюзеляжа и обводов носовой и хвосто-

вой частей фюзеляжа; 

— положения шасси и возможности уборки шасси в крыло или 

фюзеляж (с требованием наличия или отсутствия специальных обте-

кателей); 

— формы воздухозаборников, гондол двигателей, пилонов, на 

которых эти гондолы установлены, и сопловых устройств. 

В выборе форм возникает необходимость взаимной увязки от-

дельных частей самолёта в целях уменьшения взаимного влияния этих 

частей на характер совместного обтекания их воздушным потоком, 

имея в виду возможность появления отрицательной интерференции 

(увеличения сх0) или, наоборот, создания положительной интерферен-

ции (например, использования «правила площадей» или создания до-

полнительных «скачков уплотнения» перед воздухозаборниками на 

сверхзвуковых скоростях полёта) [4]. 

Исходные данные для проектирования (ТТТ): 

— самолёт пассажирский; 
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— масса коммерческой нагрузки mк.н. = 19000 кг; 

— масса экипажа и оборудования mэ.об = 4100 кг; 

— крейсерская скорость полёта Vкрейс = 900 км/ч; 

— крейсерская высота полёта Hкрейс = 10 000 м; 

— практическая расчётная дальность полёта Lпр = 2800 км; 

— сбалансированная длина ВПП Lвпп = 1800 м; 

— скорость захода на посадку Vз.п. = 210 км/ч.  

Оптимизации подлежат: 

— площадь крыла S; 

— удлинение крыла λ. 

Постоянными параметрами принимаются: 

— нормальная схема с двигательной установкой на хвосте (три 

двигателя); 

— оперение Т-образное; 

— относительная площадь горизонтального оперения 

25,0. =огS ; 

— относительная площадь вертикального оперения 15,0. =овS ; 

— угол стреловидности крыла по передней кромке χп.к = 30°; 

— средняя относительная толщина крыла 11,0=с ; 

— сужение крыла η = 3,5; 

— удлинение горизонтального оперения λг.о = 4,5; 

— угол стреловидности горизонтального оперения χ г.о = 30°; 

— сужение горизонтального оперения η г.о  = 3,0; 

— удлинение вертикального оперения λв.о = 1,5; 

— угол стреловидности вертикального оперения χ в.о = 40°; 
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— сужение вертикального оперения η в.о  = 2,0; 

— удлинение фюзеляжа λф = 7; 

— удлинение носовой части фюзеляжа λн.ф = 1,5; 

— удлинение хвостовой части фюзеляжа λх.ф = 2,5; 

— диаметр фюзеляжа Dф = 4,82 м (из расчёта 0,55 м2 на одного 

пассажира или на 100 кг массы коммерческой нагрузки). 

Результаты расчётов  первого  приближения.  

Тяговооружённость  самолёта 
( ) { }

{ }
взл

ВППвзлкрейс

Р

РРРР

0

000
1

0

373,0

228,0;373,0;213,0max
;;max

==

==
==

      (43) 

Относительная масса планера 304,0=плm .  

Относительная масса топлива 254,0=тm .  

Относительная масса двигательной установки 112,0. =усm .  

Взлётная  масса самолёта в первом приближении ( ) 400781
0 =m  кг. 

Вес самолёта в первом приближении ( ) 400781
0

1
0 =⋅= gmG  даН. 

Выбор двигателя: 

— потребная стартовая тяга одного двигателя 
( ) ( )

9600
3
78400373,0

1
0

1
0

01 =
⋅

=
⋅

=
двn
GРР  даН;    (44) 

— стартовая тяга одного двигателя (по каталогу) Р01 = 9500 даН; 

— масса двигателя m1дв = 2350 кг; 

— диаметр входа двигателя Dдв = 1,44 м; 

— габаритная длина двигателя Lдв = 5,29 м; 

— степень двухконтурности m =1,0; 
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— удельный расход топлива (стартовый) ср = 0,58 даН/ч.  

Уточнение взлётной массы первого приближения 
( ) 000831
0 =m кг. 

Стартовый вес самолёта в первом приближении 
( ) 300811
0

1
0 =⋅= gmG даН.  

Определение площади крыла в первом приближении: 
( ) { }

{ }
пв

WTпвкрейс

Sм

SSSS

.
2

.
1

133
121;133;99max

;;max

==

==

==

       (45) 

Удлинение крыла в первом приближении λ(1) = 7,0.  

Определение расчётной перегрузки в первом приближении: 
( ) { }

{ } 171,394,2;171,3max

;max1
0

==

== болтpyманеврpy nnn
 (46) 

Выбор расчётных вариантов: 

по площади {S}= {75; 125; 175; 225}; 

по удлинению {λ} = {6; 7; 8; 9}. 

Выбор оптимальных значений проектных параметров S* и λ* 

производится по графику m0(S, λ) в допустимой области, простроен-

ному в программе MatCad. За допустимую область можно принять 

небольшой отрезок линии nур (S, λ) = const = 3,171, заключённый ме-

жду ограничениями его по практической дальности и скорости захода 

на посадку [4]. 

Наименьшая взлётная  масса самолёта получилась в допустимой 

области на границе, определяемой скоростью захода на посадку. 
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Допустимую область можно расширить, если принять расчётное 

условие в виде неравенства nур (S, λ) ≤ 3,171. Однако, как легко убе-

диться, в данном случае это не изменит полученного результата. 

Оптимальные   параметры   (S*,  λ*)    будут   иметь   значения: 

S* = 164 м2 и λ* = 8,0. 

Взяв полученные оптимальные показатели за основу и, рассчитав 

заново все зависимости, можно получить соответствующие значения 

всех остальных лётно-технических характеристик самолёта [4]. 

В соответствии с представленными зависимостями можно получить: 

— взлётная  масса самолёта m0 = m0 min = 76 500 кг; 

— нагрузка на крыло р0 = 467 даН/м2; 

— относительная масса топлива mт = 0,233; 

— относительная масса пустого снаряженного самолёта 

518,0. =снпm ; 

— относительная масса планера самолёта 304,0=плm ; 

— относительная масса крыла 0853,0=крm ; 

— коэффициент   вредного    лобового    сопротивления    самолё-

та  сх0 = 0,0255; 

— максимальное    аэродинамическое     качество     самолёта   

Кmax = 14,7; 

— потребная        тяга        на       крейсерском        режиме         

Рпотр = 5600 даН ≤ Ррасп=  = 6800 даН; 

— практическая   расчётная  дальность   Lпр = 2730 > Lпр.зад = 2400 км; 

—  сбалансированная длина ВПП   LВПП = 1450 м < LВПП зад = 1800 м; 

— скорость захода на посадку Vз.п = 210 км/ч = Vз.п. зад; 
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— угол наклона    траектории    на    втором    участке      взлёта  

θII  =  0,07  >> θII =  0,025. 

В соответствии с полученными значениями геометрических, ве-

совых и аэродинамических характеристик из условия заданной степе-

ни продольной статической устойчивости ( 10,0−=Cy

zm ) рассчитана 

компоновка общего вида оптимального самолёта. 

На рис. 3...5 представлены эскизы компоновочных групп [фюзе-

ляжной (базовая группа) и крыльевой], а также эскиз компоновки об-

щего вида самолёта, полученный на основе рассчитанного местополо-

жения крыла относительно фюзеляжа, характеризуемого размером 

2,17=ф

крx  м (рис. 5). 

Lф.х=12м
Lф.н=7,2м

хфТ.ф.гр=24,85м

хфТ.г.о=40,8м

хфТ.ф=19,276м

хфТ.Д.у=35,78м

хфТ.В.о=36,85м

 
Рис. 3. Эскиз компоновочной группы фюзеляжа 

Центровка и фокус самолёта следующие: 46. =стx % САХ и 

56=Fсx % САХ; при этом параметры горизонтального оперения, оп-

ределяющие продольную устойчивость и управляемость самолёта, 

будут характеризоваться величинами 74,2. =огL  и Аг.о = 0,686. 
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Таким образом, полученные результаты могут служить основани-

ем для продолжения эскизного проектирования: уточнения обводов, 

конструктивной компоновки и всех лётно-технических характеристик 

самолёта. 

 

l=36,2м

х
крFкр =5,5м

х
крТкр =6

,7
6м

b
А =4
,9
6
м

 

Рис. 4. Эскиз компоновочной группы крыла 

хF.С=24,23м

хФкр=17,2м

хТ.С=23,74м

 

Рис. 5. Эскиз компоновки общего вида самолёта 
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Проверьте, как Вы усвоили материал 

Технологическая документация на проектируемый самолёт, 

обеспечивает правильную эксплуатацию самолёта? 

На этапе выработки требований к самолёту происходят назем-

ные и лётные испытания? 

Самолёт сам по себе – это техническое устройство, средство, 

мёртвое вне действия, вне производства? 

Заключительный этап процесса проектирования – рабочее про-

ектирование? 

Авиационный комплекс является элементом системы обороны 

страны? 

Техническую документацию на проектируемый самолёт в соот-

ветствии с требованиями ЕСКД подразделяют на пять групп? 

По итогам внешнего проектирования принимается решение о 

запуске самолёта в серийное производство? 

Самолёты относятся к классу летательных аппаратов, исполь-

зующих аэростатический принцип полёта? 

Самолёт является подсистемой сложной системы более высо-

кого иерархического уровня – авиационного комплекса? 

Проектирование самолёта делится на внешнее и внутреннее 

проектирование? 

Главная задача, ради которой создаётся  военный самолёт,  – 

это полнота выполнения боевого задания? 

Себестоимость тонна-километра – это величина, непосредст-

венно отражающая необходимые издержки на создание и эксплуа-

тацию самолёта? 
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В формуле mком=90⋅nпас+290⋅(Vбаг – (20/120)⋅nпас ), где 90 – это 

средняя масса пассажира? 

Современный самолёт 21-го века считается лучшим, если имеет 

по сравнению с прототипом большую скорость, лучшую весовую от-

дачу при равной дальности полёта? 

Себестоимость тонна-километра не учитывает весовые ха-

рактеристики самолёта и его частей? 

Оценка и сравнение самолётов всегда производится без учёта  их 

взлётно-посадочных характеристик? 

В случае сравнения самолётов при постоянных значениях дально-

сти полёта, крейсерской скорости, полезной нагрузки, стоимости и 

ресурса частей, а также при заданной длине взлётно-посадочной по-

лосы, экономические критерии трансформируются в болеё простой 

критерий – взлётную массу самолёта? 

Основное требование к критериям оценки самолёта – критерий 

должен быть измеряемой величиной? 

Одним из наиболее распространённых  критериев в самолёто-

строении является критерий типа «длина пробега – тяга двигателей»? 

Крейсерская скорость самолёта учитывает потери времени на 

маневрирование в воздухе после взлёта и перед посадкой? 

В системе несущих поверхностей имеются главные поверхности 

– это крылья? 

Схема «летающее крыло», если аэродинамическая схема самолё-

та состоит только из одного фюзеляжа? 

Критерием выбора наилучшего варианта общей схемы самолёта 
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могут быть оценки типа «стоимость-эффективность»? 

Под аэродинамической схемой самолёта обычно понимают не-

которую систему его статических поверхностей? 

Свойства управляемости и устойчивости являются основными 

при реализации любой аэродинамической схемы самолёта? 

Абсолютными основными параметрами самолёта в процессе 

проектирования являются: удельная нагрузка на площадь крыла и  

тяговооружённость?  
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ПРОЕКТИРОВАНИЕ САМОЛЁТОВ С ПОМОЩЬЮ  

CAD-СИСТЕМ 

Практическая работа №3 

Система T-FLEX CAD: возможности, особенности, область  

применения 

Цель работы: изучить возможности, особенности и область примене-

ния CAD-системы T-FLEX с точки зрения индивидуального задания.  

Порядок выполнения работы 

Введение 

T-FLEX CAD – система параметрического автоматизированного 

проектирования и черчения. Она обеспечивает высокую степень гиб-

кости и возможность изменения изображения при сохранении соот-

ношений между элементами, предусмотренных разработчиком. Уни-

кальный механизм параметризации и полный набор профессиональ-

ных инструментов компьютерного проектирования позволяют суще-

ственно упростить процесс конструирования и оформления графиче-

ской документации. T-FLEX CAD позволяет использовать конструк-

тору в CAD-программе опыт работы на кульмане [8]. 

Возможности, особенности и область применения 

Параметрическое проектирование, возможность назначения гео-

метрических параметров через переменные и изменения этих пара-

метров – это будущее всех систем автоматизированного проектирова-

ния и черчения.  

Уникальными по своим возможностям являются средства созда-

ния сборочных параметрических чертежей. T-FLEX CAD позволяет 

получать сложные чертежи, в которых его отдельные части могут 

быть взаимосвязаны. Связь можно задать как через геометрическую 
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зависимость, так и через значения параметров. При этом обеспечива-

ется удаление невидимых линий в случае, если отдельные части чер-

тежа перекрывают друг друга. Уровень вложенности отдельных час-

тей чертежа не ограничен. Меняя параметры сборочного чертежа, 

можно за считанные секунды получить готовые чертежи нового про-

ектируемого изделия. Одновременно с изменённым сборочным чер-

тежом вы получите и чертежи его составных частей (деталей), а также 

другие сопутствующие документы [8]. 

T-FLEX CAD использует привычные для конструктора элемен-

ты и параметры проектирования. При этом совершенно не обязатель-

но ставить элементы чертежа на точные позиции. Возможности по 

модификации размеров элементов и их положения на чертеже не 

имеют аналогов в других CAD-системах [8]. 

Одним из обычных атрибутов параметрических CAD-систем яв-

ляется язык программирования, который используется для задания 

параметрических связей. В этой связи проявляется ещё одно сущест-

венное достоинство программы T-FLEX CAD. От инженера не требу-

ется никаких специальных знаний в области программирования.  

Параметрам чертежа могут назначаться переменные. C помощью про-

стых математических формул переменные можно связывать между 

собой. При этом не нужно изучать какой-либо язык программирова-

ния. Назначение переменных T-FLEX CAD может использоваться в 

качестве основы для разработки специализированных систем автома-

тизированного проектирования. Это обеспечивается возможностью 

системы передавать информацию о чертеже на последующую обра-

ботку. Можно также принимать параметры от прикладных программ 

и присваивать их значения переменным чертежа. Происходит автома-
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тический перерасчёт конструкции, и проектировщик получает гото-

вые чертежи нового изделия [8]. 

После запуска в окне T-FLEX CAD открывается окно «Привет-

ствие». Оно объединяет несколько разделов. В разделе «Недавние до-

кументы» показывается список недавно использованных документов. 

Для открытия любого из этих документов достаточно указать на него 

курсором и нажать. Можно также воспользоваться кнопкой 

[Открыть]. 

 
Рис. 6. Окно «Приветствие» системы T-flex CAD. 

T-FLEX CAD имеет контекстно-зависимый Help. Это подразуме-

вает, что в каждый текущий момент на экране отображается справоч-

ная информация, относящаяся к конкретной выполняемой команде 

или её отдельной функции. Если в текущем разделе Help встречается 
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текст, выделенный зелёным цветом с подчеркиванием, то указав кур-

сором мыши на этот текст и нажав левую кнопку, Вы можете перейти 

к разделу, в котором более подробно описано данное понятие [8]. 

Разделы Help описывают назначение команд, а также функции, 

доступные при работе с данной командой, пиктограммы и клавиши 

клавиатуры, соответствующие каждой функции (представленные в 

виде серых объёмных  прямоугольников) [9]. 

Окно Help снабжено вертикальной полосой прокрутки, при по-

мощи которой можно перемещать справочную информацию по экра-

ну. Вызов Help осуществляется нажатием клавиши <F1>. Нажав пик-

тограмму «Help» (рис. 7), необходимо выбрать закладку «Учебное по-

собие». Открывшееся окно позволяет преподавателю распределить 

задания между студентами. 

 
Рис. 7. Выпадающее меню пиктограммы «Help» 

Практическая работа №4 

Создание параметрических объектов в CAD-системе по эскизам 

Цель работы: научиться создавать параметрические объекты в  

СAD-системе по эскизам согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 
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Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

Команда «STatus»  позволяет просматривать и изменять па-

раметры текущей страницы чертежа. К этим установкам относится 

множество различных характеристик как общего плана, например, 

границы чертежа, масштаб, так и касающихся отдельных элементов 

чертежа (стандарт размеров, толщина линий  и т. д.). Эти установки 

можно задать не только перед тем, как вы начнете создавать чертёж, 

но и в любой момент во время работы над чертежом. Все установки 

сохраняются вместе с чертежом. Если создан многостраничный доку-

мент, то настройки можно устанавливать отдельно для каждой стра-

ницы. При создании новой страницы установки для неё копируются с 

активной на данный момент страницы [9].  

Параметры команды разбиты на отдельные закладки. 

- Закладка «Общие» 

Задаёт основные параметры настройки чертежа. 

- Закладка «Шрифт» 

Группа параметров шрифта задаёт  параметры шрифта для всех 

стандартных элементов нанесения, если они не заданы в самих эле-

ментах нанесения. Такими элементами нанесения являются: тексты, 

размеры, шероховатости, надписи, допуски. В принципе, можно было 

бы задать параметры шрифта для каждого наносимого на чертёж эле-

мента изображения. Это осуществляется при задании параметров в 

диалоговом окне, которое появляется при нанесении элемента. Но из-

вестно, что все текстовые надписи должны быть сделаны на техниче-

ском чертеже одним и тем же шрифтом. Поэтому, для того чтобы бы-
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стро управлять этим шрифтом из одного места, а именно, задавать его 

в описываемом нами пункте, можно просто при простановке соответ-

ствующих элементов не задавать параметров шрифта. Тогда автома-

тически они будут при прорисовке устанавливаться исходя из значе-

ний, заданных в этом пункте команды STatus. 

- Закладка «Размеры»  

- Закладка «Альтернативные размеры» 

- Закладка «Разное»  

- Закладка «Цвета»  

- Закладка «Экран» 

Группа параметров экрана задаёт  способы отображения линей-

ных и угловых величин на экране, способы поиска и выбора элемен-

тов. Эти параметры не влияют на элементы изображения чертежа.  

Их можно скорее отнести к системным установкам, специфическим 

для чертежа. 

- Закладка «Символы» 

Группа параметров, задающих шрифт для прорисовки специаль-

ных символов, используемых в системе, а также коды ряда специаль-

ных символов. 

- Закладка «Просмотр» 

Задаёт установки для создания просмотров и слайдов. 

- Закладка «3D» 

Объединяет общие параметры, относящиеся к объёмному  моде-

лированию. 

- Закладка «Прорисовка» 

Закладка, на которую собраны параметры, отвечающие за прори-

совку линий изображения. 
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Практическая работа №5 

Моделирование констуктивно-силовой схемы агрегата самолёта 

Цель работы: научиться создавать конструктивно-силовые схемы аг-

регата в СAD-системе согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 

Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

Вызов команды  для построения рабочих плоскостей, яв-

ляющихся исходными элементами для создания вспомогательных  

3D элементов. 

Кроме того, рабочие плоскости используются как вспомогательные 

элементы во многих 3D операциях. Например, с их помощью может за-

даваться плоскость рассечения тела в операции «Отсечение» или поло-

жение секущей плоскости при создании сечения. Нормалью к рабочей 

плоскости может быть определено направление выталкивания или ось 

вращения, и т. п . 

В системе предусмотрены механизмы, позволяющие ускорять соз-

дание рабочих плоскостей и черчение на них: создание рабочих плоско-

стей в «прозрачном режиме», создание плоскостей, параллельных уже 

существующим рабочим плоскостям с помощью специальных манипу-

ляторов, черчение прямо в 3D сцене в режиме активной рабочей плос-

кости (таблица 18) [9].  
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 Таблица 18 

Доступные опции при работе с командой  
Пиктограмма Клавиатура Текст 

 
Y Закончить ввод рабочей плоскости 

 
P Задать параметры рабочей плоскости 

 
I Выбрать другой ближайший элемент 

 
X Выйти из команды 

 
F5 Предварительный просмотр результата операции 

 
S Создать стандартную рабочую плоскость 

 
1 Выбрать плоскость, задающую положение РП 

 
3 Выбрать точку, задающую положение РП 

 
5 

Выбрать плоское ребро, через которое проходит 

РП 

 
6 Выбрать ось, через которую проходит РП 

 
7 Создать РП, перпендикулярную пути 

 
8 Выбрать поверхность, которой касается РП 

 
L Построить РП на основе системы координат 

 
A Построить копию РП 
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Окончание табл. 18 

Пиктограмма Клавиатура Текст 

 
J Построить РП на основе 2D проекции 

 
E Построить рабочую плоскость между двумя РП 

 
D Создать РП на основе вспомогательного 2D вида 

 

 

Практическая работа №6 

Моделирование сборки агрегата самолёта в СAD-системе 

Цель работы: научиться создавать сборку агрегата в СAD-системе 

согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 

Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

Принцип работы механизма 3D фрагментов  

Сборка составляется из 3D фрагментов при проектировании ме-

тодом «от детали к сборке». При этом предполагается, что основная 

работа по созданию моделей деталей в отдельных файлах уже прове-

дена и осталось только включить их в состав сборки. Основные эта-

пы, которые необходимо провести для вставки 3D фрагмента, заклю-

чаются в следующем [9]: 

1. Выбор файла с 3D моделью, который будет использоваться в 

качестве 3D фрагмента.  
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2. Привязка 3D фрагмента к сборочной модели.  

3. Задание значений внешних переменных фрагмента и установок. 

Далее рассмотрим, в чём  заключаются основные принципы на-

несения 3D фрагментов. 

 Связь сборки с файлом 3D фрагмента 

Существуют два способа выбора файла с 3D моделью.  

Во-первых, можно явно выбрать файл с моделью. Другой способ по-

зволяет использовать существующие на чертеже 2D фрагменты, у ко-

торых есть 3D модель. Это возможно в случае, если 2D фрагменты 

уже были использованы в текущем документе, например, для перво-

начального создания сборочного чертежа [3]. 

Система всегда сохраняет связь между файлом 3D фрагмента и 

файлом сборки. В файле сборки, в параметрах каждого 3D фрагмента 

хранится ссылка, по значению которой осуществляется поиск файла 

3D фрагмента. T-FLEX CAD самостоятельно отслеживает изменения, 

производимые с файлом 3D фрагмента. При необходимости она зано-

во загружает в сборку данные 3D фрагмента. При этом поиск 3D 

фрагмента осуществляется по хранимой ссылке. Путь ссылки на файл 

фрагмента может быть либо полным, либо относительным. Для обес-

печения большей гибкости системы, особенно при переносе моделей 

с одного компьютера на другой, рекомендуется использовать относи-

тельные пути для ссылок. При записи относительной ссылки в каче-

стве ориентира может быть использован файл сборки и его место в 

файловой системе. Другой способ создания относительных ссылок 

позволяет использовать конфигурации библиотек [9]. 

  

 

mk:@MSITStore:C:\Program%20Files\T-FLEX\T-FLEX%20CAD%20Учебная%20Версия%2012\Program\tflex.chm::/external_variables.htm


 

56 
 

Фрагмент с переменной ссылкой на файл 

Также как при использовании 2D фрагментов, при нанесении 3D 

фрагментов можно для ссылки на файл использовать текстовую пере-

менную, значение которой – путь на файл используемого в данный 

момент 3D фрагмента. В зависимости от условий это значение может 

изменяться, становясь ссылкой на другой файл 3D фрагмента. Это по-

зволяет создавать сборки с изменяющимися элементами. При исполь-

зовании 3D фрагментов существует одно условие. Все 3D фрагменты, 

которые могут использоваться в таком случае, должны иметь исход-

ную систему координат с одним и тем же именем, или иметь привязку 

по мировой системе координат. 

 

Практическая работа №7 

Проектирование 3D систем управления летательного аппарата 

в CAD-системе с учётом элементов проводки 

Цель работы: научиться проектировать 3D системы управления ле-

тательного аппарата в CAD-системе с учётом элементов проводки со-

гласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 

Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

После вызова команды  требуется выбрать нужную деталь 

механизма для задания движения. Движение задаётся перетаскивани-

ем выбранной детали при помощи курсора. При этом пользователь 

имитирует воздействие на механизм, как если бы к выбранной точке 
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детали была приложена сила, направленная в сторону курсора в плос-

кости экрана. Под воздействием силы деталь механизма начинает 

двигаться. Движение ограничено заданными сопряжениями с другими 

деталями и внешним пространством. Выбранная деталь тянет за со-

бой другую и т. д., пока в движение не будет вовлечён весь механизм. 

При этом во время движения учитывается масса и моменты инерции 

перемещаемых компонентов [9]. 

Любые параметры перемещения и поворота сопряжённых  объек-

тов записываются в свойства каждой сопряжённой  операции.  

Для этого в параметрах операции создаётся специальный вид преобра-

зования «Преобразование сопряжений». Все количественные свойства 

этого преобразования рассчитываются системой автоматически [9]. 

При перемещении сопряжённых элементов следует учитывать 

несколько важных факторов: 

1. Точные количественные параметры перемещения не задаются. 

2. После завершения команды перемещения положение деталей 

точно вернуть в предыдущее состояние нельзя. В крайнем случае, это 

можно сделать только посредством выполнения отмены действий в 

текущей сессии. 

3. При перемещении модели механизма, для которого оформлен 

сборочный чертёж, есть опасность невосстановимого изменения чер-

тежа, построенного проецированием. Это произойдёт  после обновле-

ния проекции, из-за нового положения деталей сборки и сложности 

точного возврата к предыдущему состоянию положения деталей [9]. 

 Настройка режимов движения осуществляется в окне свойств.  

Количество элементов: Максимальное/Минимальное. При пере-

мещении сопряжённых  элементов можно воздействовать на все дета-
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ли собранного механизма или только на минимально возможную це-

почку сопряжений [9].  

Использовать манипулятор: Кинематический/Перетаскивание. 

Для большинства случаев перемещения деталей механизма нужно ис-

пользовать режим кинематического манипулятора. При этом форми-

руется плавное движение. Оно имитирует следствие приложения си-

лы в точку, за которую пользователь тянет деталь. Движение строится 

с учётом всех заданных ограничений. При достижении границы об-

ласти решений механизм останавливается. Перетаскивание предна-

значено для случаев, когда деталь механизма нужно переместить в 

другую область решений, не соприкасающуюся с текущей. В этом 

режиме перемещение всех механизмов может происходить скачкооб-

разно [9].  

Точность при движении. Задаёт заниженный уровень точности 

вычислений для более быстрого расчёта и соблюдения условий со-

пряжения в момент движения механизма [9]. 

Предельное время расчёта. Задаёт количество шагов-вычислений, 

которое разрешается применить системе для достижения точности 

вычислений при движении [9].  

Учитывать плотность тел. Для более точной имитации движения 

механизма есть возможность учитывать реальную плотность при рас-

чёте массы его деталей. Иначе плотность устанавливается одинаковой 

для всех компонентов [9]. 

Помечать тело. Вспомогательный параметр, позволяющий вклю-

чать/отключать пометку детали механизма, за которую тянет пользо-

ватель для создания движения [9]. 
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Помечать точку захвата. Данный параметр включает пометку 

точки, за которую тянет курсор. Точка помечается крестиком. Эту 

функцию можно использовать при отключении пометки тела [9]. 

Отключить передаточные связи. Данная настройка позволяет от-

ключать передаточные сопряжения. Эту возможность удобно исполь-

зовать для приведения звеньев передач к исходному взаимному соот-

ветствию (например, контактное зацепление зубьев шестерёнок) [9]. 

 

Практическая работа №8 

Анализ нагружения 3D агрегата летательного аппарата  

в CAD-системе 

Цель работы: научиться  создавать сборку агрегата в СAD-системе 

согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 

Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

В процессе машиностроительного проектирования часто возника-

ет необходимость оценки наиболее значимых физико-механических 

свойств деталей и узлов, или изделия в целом. Например, при проек-

тировании необходимо оценить прочность деталей при заданных на-

гружениях или максимальные деформации корпуса изделия.  

Длительное время единственным средством оценки физико-

механических свойств изделий были оценочные расчёты с использо-

ванием приближённых  аналитических или полуэмпирических мето-

дик, приводимых в отраслевых справочных руководствах [10]. 
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Точность подобных методик применительно к реальным объек-

там проектирования обычно не высока. Поэтому в конструкцию изде-

лия закладываются значительные «коэффициенты запаса» (например, 

по прочности), снижающие риск принятия ошибочного проектного 

решения [10]. 

Появление компьютерной техники и развитие вычислительной 

математики привели к серьёзным  изменениям традиционных подхо-

дов к инженерным расчётам. Начиная с середины 60-х годов 20-го ве-

ка лидирующим методом численного решения самых разных физиче-

ских задач становится метод конечных элементов (МКЭ). Особенно-

стями МКЭ, обеспечившими ему ведущее положение в прикладной 

вычислительной математике, стали присущие методу [10]: 

- универсальность – пригоден для решения самых различных за-

дач математической физики (механика деформируемого тела, тепло-

проводность, задачи электродинамики); 

- хорошая алгоритмизуемость – возможность разработки программ-

ных комплексов, охватывающих широкий круг прикладных задач; 

- хорошая численная устойчивость МКЭ алгоритмов. 

Развитие персональных компьютеров и начало их широкого ис-

пользования в проектных целях привели к ускоренному развитию и 

появлению прикладных систем конечно-элементного анализа, кото-

рые не требуют от пользователя глубоких знаний теории МКЭ, ис-

ключают трудоёмкие операции ручной подготовки исходных данных 

и предоставляют прекрасные возможности по обработке результатов 

математического моделирования. 

Результат выполнения работы представлен на рисунках 8 и 9. 
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Практическая работа №9 

Оптимизация 3D систем управления летательного аппарата  

в CAD-системе 

Цель работы: научиться создавать сборку агрегата в СAD-системе 

согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 

Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

Команда «Оптимизация» предназначена для решения задач опти-

мизации 2D чертежа или 3D модели.  Решением задачи является под-

бор значений существующих переменных, наилучшим образом удов-

летворяющих поставленным условиям. Вызов команды возможен 

только при наличии в документе численных переменных [9]. 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 8. Конечно-элементная дис-
кретизация  узла  летательного 

аппарата 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 9. Результаты конечно-
элементного моделирования 
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После вызова команды появляется окно «Задания на оптимиза-

цию», содержащее список сформированных задач оптимизации. В ко-

лонке «Имя» отображается имя переменной, оптимизацию значения 

которой определяет задание. Колонка «Комментарий» содержит тек-

стовые строки, вводимые пользователем. Документ T-FLEX CAD мо-

жет содержать любое количество заданий на оптимизацию [9]. 

Графические кнопки в нижней части окна позволяют выполнить 

следующие действия [9]: 

- Добавить. Ввод нового задания оптимизации. 

- Удалить. Удаление задания, соответствующего текущей строке 

списка. 

- Свойства. Выводит окно «Задание параметров» для задания, со-

ответствующего текущей строке списка. 

- Выполнить. Запускает расчёт оптимизации. При этом в соответ-

ствии с заданными параметрами оптимизации система производит 

поиск решения и пересчитывает чертёж или 3D модель в соответст-

вии с найденными значениями переменных. 

- Выход. Прекращает выполнение команды. 

 

Практическая работа №10 

Визуализация 3D систем управления летательного аппарата  

в CAD-системе с учётом элементов проводки 

Цель работы: научиться создавать сборку агрегата в СAD-системе 

согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 
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Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

Камера является необходимым элементом для визуализации 

трёхмерных объектов, определяющим точку и направление взгляда на 

3D сцену. В каждом 3D окне имеется системная камера, которая уста-

новлена «по умолчанию». Пользователь дополнительно может созда-

вать собственные камеры и делать одну из них активной. Привязка 

камеры всегда осуществляется к локальной системе координат, кото-

рая задаёт  первоначальное положение и направление взгляда камеры. 

Созданные камеры можно перемещать по 3D сцене и изменять на-

правление их взгляда. Это можно применять при осмотре внутренних 

элементов сцены и создании анимационных роликов [9]. 

При открытии нового 3D окна активной становится системная 

камера. В первоначальный момент она располагается на расстоянии, 

обеспечивающем обзор всех элементов 3D сцены [9]. 

 

Практическая работа №11 

Программирование при сборки агрегата самолёта 

 в СAD-системе 

Цель работы: научиться создавать сборку агрегата в СAD-системе 

согласно индивидуальному заданию.  

Порядок выполнения работы 

Работа выполняется с учётом выполненных предыдущих работ. 

Работа может строиться на индивидуальных заданиях, которые 

представлены в приложении В. 

Процесс проектирования в T-FLEX CAD часто бывает связан с 

выполнениями разного рода вычислений. Часть задач можно решить, 
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используя редактор переменных. Но вычисления в редакторе пере-

менных ограничены. Например, там нельзя использовать циклы.  

Это ограничивает круг задач, которые можно было бы решить непо-

средственно внутри T-FLEX CAD [9]. 

Ещё одной проблемой, с которой сталкиваются пользователи в 

процессе проектирования, является затрата большого количества вре-

мени на выполнения часто повторяющихся действий. Например, мо-

жет возникнуть необходимость создать в одном чертеже набор слоёв  

аналогичный набору слоёв  в другом чертеже и разместить объекты 

первого чертежа по вновь созданным слоям. Это довольно кропотли-

вая работа, если учесть, что количество слоёв  в документе может 

быть большим [9]. 

Эти проблемы можно легко решить при помощи «макросов». 

Ещё один пример: в процессе создания сборочных трёхмерных 

моделей, при соединении деталей, пользователю бывает необходимо 

создавать пазы и отверстия в местах крепления и вставлять фрагмен-

ты крепежа с определёнными параметрами. При использовании мак-

росов можно автоматизировать этот процесс, сократив количество 

действий. Можно написать такой макрос, при запуске которого поль-

зователю достаточно было бы выбрать ЛСК в сцене, при этом система 

автоматически будет создавать отверстия в детали, выберет нужный 

набор крепежа с определёнными параметрами и вставит в сборку.  

Как видно из примера, большое количество действий, которое поль-

зователю приходилось делать вручную, заменяется всего двумя:  

запуском макроса и выбором ЛСК.  
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Проверьте, как Вы усвоили материал [12] 
Поясните роль и место компьютерной графики и геометриче-

ского моделирования в современном машиностроении. 
Поясните термины и опишите предметную область компью-

терной графики и геометрического моделирования. 
Перечислите достоинства и недостатки использования графи-

ческих моделей в процессах технической подготовки производства. 
Дайте определение векторной графической модели. 
Приведите классификацию компьютерных геометрических мо-

делей и поясните их применимость. 
Дайте определения геометрической аппроксимации и интерполяции. 
Приведите примеры аналитических поверхностей. 
Перечислите известные методы построений ЗD-моделей. 
Что такое и для чего используется Булева геометрия? 
Поясните назначение и содержание операции выдавливания. 
Поясните назначение и содержание операции вращения. 
Поясните назначение и содержание операции по сечениям. 
Для чего используется дерево построения геометрической модели? 
Что такое программная параметризация геометрических моделей? 
В чём  состоит принцип параметризации по истории построения? 
Приведите перечень основных параметрических связей и ограни-

чений, накладываемых на геометрические модели. 
Опишите назначение и роль моделирования объёмных  сборок. 
Что такое сопряжения элементов сборки? 
Опишите основные достоинства и типовые проблемы работы 

со сложными сборками в машиностроительных САПР. 
Перечислите основные направления применения виртуальной ре-

альности в САПР. 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Прогресс большинства отраслей техники идёт настолько быстры-

ми темпами и оказывает такое огромное влияние на окружающую че-

ловека среду, что затруднительно прогнозировать эти тенденции бо-

лее чем  на несколько лет вперёд. Ещё сложнее себе представить, как 

будут жить люди в мире следующего столетия, однако с большой до-

лей достоверности можно предполагать, что это столетие будет ха-

рактеризоваться всё возрастающим использованием разнообразных 

летательных аппаратов в различных транспортных операциях.  

Это определяет потребность общества в непрерывном интенсивном 

развитии теории и практики проектирования летательных аппаратов, 

появившихся, по существу, только в начале 20-го века [11]. 

Время стремительного развития науки и техники требует от спе-

циалистов, работающих сейчас в авиационной промышленности, не 

только досконального знания своего дела, но и широкой эрудиции. 

К настоящему времени во многих передовых отраслях техники, а 

в авиации особенно, сложилась парадоксальная ситуация. Самолёты, 

разрабатываемые в разных странах, зачастую без малейшего обмена 

информацией, оказываются очень похожими друг на друга по своему 

облику и техническим характеристикам. Эта ситуация тем не менеё 

легко объяснима. В авиации достаточно хорошо разработаны методи-

ки формализации процесса поиска оптимального решения. Кроме то-

го, функциональность в авиации проявляется чрезвычайно явно [11]. 

Одна из задач настоящего практикума состоит в том, чтобы обу-

чаемый в самом первом приближении с таким сложным инженерным 

объектом, как летательный аппарат, расширил свои возможности в 

освоении профессионального языка проектировщиков. 
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ОСНОВНЫЕ ИСПОЛЬЗОВАННЫЕ ПОНЯТИЯ  

(ГЛОССАРИЙ) 

Авиационные правила – обязательные к исполнению правила обеспе-

чения безопасности полётов  самолётов гражданской авиации. 

Аэроупругие колебания – явления, связанные с изменением дейст-

вующих нагрузок из-за упругости и деформируемости агрегатов 

самолёта с потерей конструкцией функционального назначения. 

Воздушно-космический самолёт – многократно используемый ЛА, 

главное звено воздушно-космического аппарата. 

Дивергенция – явление потери устойчивости (разрушение) частей 

планера в воздушном потоке при увеличении угла закручивания.  

Качество самолёта – отношение коэффициента подъёмной  силы Су 

к коэффициенту лобового сопротивления Сх. 

Лонжерон – продольный элемент конструкции несущих поверхно-

стей самолёта (крыла, оперения, механизации). 

Нормы прочности – нормативный документ, определяющий дейст-

вующие на самолёт и его агрегаты нагрузки и условия проверки 

их прочности при испытаниях. 

Относительная толщина профиля – отношение наибольшей высоты 

профиля к его хорде. 

Перегрузка – отношение равнодействующей поверхностных и объём-

ных  сил к произведению массы ЛА на ускорение свободного па-

дения. 

Реверс рулей, элеронов – явление статической аэроупругости, потеря 

эффективности органов управления из-за закручивания несущих 

поверхностей. 
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Силовая установка самолёта (СУ) – совокупность двигателей с агре-

гатами, системами, обеспечивающих их надёжную  работу. 

Средняя аэродинамическая хорда (САХ) – хорда условного прямо-

угольного крыла равновеликого по площади, имеющего при рав-

ных углах атаки одинаковые с данным крылом полную аэродина-

мическую силу и положение центра давления. 

Угол атаки крыла – угол между хордой крыла и направлением обте-

кающего потока. 

Удельная нагрузка на крыло при взлёте  – отношение взлётной массы 

самолёта к площади крыла. 

Удлинение крыла (стабилизатора, киля) – отношение квадрата разма-

ха (длины) к его площади. 

Удлинение фюзеляжа – отношение длины фюзеляжа к эквивалентно-

му диаметру фюзеляжа. 

Уравнение существования самолёта – связь взлётной массы самолёта 

с его ЛТХ, эксплуатационными и производственными характери-

стиками, выраженная в относительных значениях составляющих 

взлётной массы, в сумме равных единице, определяет теорию и 

практику проектирования самолётов. 

Флаттер – самовозбуждающиеся незатухающие колебания частей 

самолёта в результате взаимодействия аэродинамических, упру-

гих и инерционных сил. 

Цельноповоротное горизонтальное оперение – ГО с изменяемым в 

полёте углом установки. 

Центр давления крыла – точка приложения равнодействующей  аэро-

динамических сил. 



 

69 
 

Центр жёсткости сечения крыла – точка, относительно которой при 

совпадении с центром давления аэродинамических сил исключа-

ется закручивание крыла. Линия, соединяющая центр жёсткости 

сечения по длине крыла – ось жёсткости крыла. 

Центр масс самолёта – точка приложения равнодействующей массо-

вых нагрузок самолёта. 

Центровка самолёта – процесс определения координат центра масс 

самолёта и приведение его относительно САХ. 

Число М полёта – отношение скорости полёта самолёта к скорости 

звука. 

Шпангоут фюзеляжа – поперечный элемент силового набора фюзе-

ляжа. 
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СОКРАЩЕНИЯ 

ВО – вертикальное оперение; 

ВПП – взлётно-посадочная полоса; 

ГО – горизонтальное оперение; 

ЕСКД – единая система конструкторской документации; 

ЛА – летательный аппарат; 

ЛСК – локальная система координат; 

ЛТХ – лётно-технические характеристики; 

М – число Маха; 

МКЭ – метод конечных элементов; 

НЛГС – нормы лётной годности самолётов;  

РП – рабочая плоскость; 

САПР – система автоматизированного проектирования; 

САХ – средняя аэродинамическая хорда; 

ТЗ – техническое задание; 

ТРД – турбореактивный двигатель; 

ТРДД – турбореактивный двухконтурный двигатель; 

ТРДДФ – турбореактивный         двухконтурный       двигатель     

с форсажной камерой; 

ТРДФ  – турбореактивный двигатель с форсажной камерой; 

ТТТ – тактико-технические требования; 

CAD – Computer Aided Design (автоматизированное проек-

тирование изделий); 

CAE –  Computer Aided Engineering (автоматизированные расчёты 

и анализ). 
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Приложение А 

ТЕХНИЧЕСКОЕ ЗАДАНИЕ НА ПРОЕКТИРОВАНИЕ САМОЛЁТОВ 
 
Задание 1 
Дальнемагистральный самолёт 
Максимальная скорость = 0,82 М.  
Высота крейсерского режима полёта = 12 000 м.  
Количество пассажиров = 300 чел. 
Дальность полёта = 12 500 км. 
 
Задание 2 
Дальнемагистральный самолёт 
Крейсерская скорость = 890 км / ч.  
Максимальная скорость = 965 км / ч.  
Крейсерский потолок =10 670 м.  
Практический потолок = 10 000 м.  
Дальность =11 000 км. 
 
Задание 3 
Административный самолёт 
Максимальная скорость = 800 км / ч.  
Крейсерская скорость = 600 км / ч.  
Высота крейсерского режима полёта = 9000 м.  
Практический потолок = 12 500 м. 
Дальность полёта с 12 пассажирами и 45 мин 
аэронавигационного запаса топлива = 1600 км.  
Количество пассажиров = 12 чел. 
 
Задание 4 
Административный самолёт 
Крейсерская скорость = 930 км / ч.  
Практическая высота = 15 500 м. 
Дальность полёта = 8000 км.  
Количество пассажиров = 10 чел. 
 
Задание 5 
Среднемагистральный самолёт 
Крейсерская скорость = 0,8 М.  
Потолок = 10 670 м.  
Дальность = 4500 км.  
Количество пассажиров – 160 чел.  
 



 

72 
 

Окончание прил. А 

Задание 6 
Среднемагистральный самолёт 
Крейсерская скорость = 0,78 М.  
Крейсерский потолок .= 11000 м.  
Практический потолок –12 200 м. 
Дальность =3500 км.  
Количество пассажиров = 295 чел.  
 
Задание 7 
Среднемагистральный самолёт 
Крейсерская скорость = 0,8 М.  
Скорость захода на посадку = 248 км /ч.  
Крейсерский потолок = 10 670 м.  
Практический потолок = 12 000 м.  
Дальность = 5500 км.  
Количество пассажиров = 210 чел.  
 
Задание 8 
Коммерческий транспортный самолёт малой дальности 
Крейсерская скорость = 700 км / час.  
Крейсерский потолок =9000 м.  
Дальность =3000 км.  
Коммерческая нагрузка = 9000 кг.  
Размер герметичной кабины кабины 2000×2500×17000 мм. 
Грунтовые ВПП. 
 
Задание 9 
Многоцелевой самолёт местных авиалиний 
Максимальная скорость = 500 км / ч (на высоте 2500 м). 
Крейсерская скорость = 450 км / ч (Нкрейс= 2500 м). 
Практический потолок = 3500 м.  
Дальность полёта с максимальным запасом топлива = 1700 км.  
Количество пассажиров = 19 чел. 
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Приложение В 
Таблица В.1 

Примеры конструкций 
№ 
п/п Эскиз Описание 

1.  

 
Схемы механизма от-
крытия предкрылка 

2.  

 

3.  

 

Схема навески щитков 

4.  

 
Схемы механизма от-
крытия предкрылка 

5.  

 

6.  

 

Схема навески щелевых 
закрылков 

7.  

 

Схема навески сложных 
закрылков 
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Продолжение прил. В 

Продолжение табл. В.1 
№ 
п/п 

Эскиз Описание 

8.  

 

Схема навески щитков 

9.  

 

Схема отклоняемого 
щитка 

10.  

 

Схема навески щитков 

11.  

 

Схема выдвижного 
щитка 

12.  

 

Схема навески щитков 

13.  

 

Схема работы элерона 
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Окончание прил. В 

Окончание табл. В.1 
№ 
п/п 

Эскиз Описание 

14.  

 

Схема работы тормоз-
ных щитков 

15.  

 

Схема работы серво-
компенсатора 

16.  

 

Схема работы тримме-
ров 

17.  

 

Схема работы интер-
цептора 

18.  

 

Схема работы откло-
няемого носка 

19.  

 

Схема работы элерона 
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