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Аннотация. На основе анализа композитного крыла беспилотного летательного аппарата (БПЛА) был 
предложен метод оптимизационного проектирования конструкции крыла с использованием метода 
роя частиц. Сначала, исходя из требований к проектированию БПЛА и основных технических харак-
теристик крыла, определили двухлонжеронную многореберную конструкцию крыла. Затем, сочетая 
оптимизируемую область с методом оптимизации конструкции крыла БПЛА на основе алгоритма роя 
частиц, определили оптимальную структурную компоновку крыла. Сравнительный анализ результатов 
моделирования конструкции крыла до и после оптимизации показал, что масса крыла снизилась на 
18,1%, при этом конструкция удовлетворяла проектным требованиям к прочностным и жесткостным 
характеристикам конструкции. Уменьшение массы конструкции на 18,1% позволило увеличить продол-
жительность полета БПЛА на 22%.
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Abstract
In the framework of the unmanned aerial vehicle (UAV) structure optimization the presented article proposes 
the optimization design method for the wing structure based on the particles swarm algorithm. At the fi rst stage, 
the initial layout of the structure is determined. Then the space for optimization is being identifi ed through the 
simulation analysis. Multi-level optimization of the structure is being performed at the fi nal stage.
The relevance of the study is stipulated by the need to optimize the wing designs of unmanned aerial vehicles for 
the weight reduction while maintaining the required strength and rigidity.
The research objectives are as follows: analyzing the strength of the wing structure by the maximum stress criteria 
and the Hashin criterion; evaluating the structure stress-strain state; developing a technique for the wing geometric 
parameters optimizing, and verifying the eff ectiveness of the proposed technique.
The scientifi c novelty of the study consists in developing a comprehensive technique for the strength assessing of a 
composite wing by the modern fracture criteria and the proposal of a design optimization technique based on the 
particle swarm algorithm employing a surrogate model.
The wing structure was determined based on the requirements for the unmanned aerial vehicle design and the wing 
main technical parameters. Boundary conditions for the wing structural analysis were assigned with account for 
the aerodynamic loads on the wing distribution.
The authors considered the wing structure, implemented according to the two-spar multi-rib type scheme, including 
skin, spars and ribs, was considered, and performed the analysis of the external loads distribution on the wing. To 
determine accurately the state of the wing structure destruction, the maximum stresses and the Hashin fracture 
criterion were used in this work as evaluation criteria. A conclusion was draw that the original wing design meets 
safety requirements, but has signifi cant potential for optimization based on the analysis of three aspects. The 
thicknesses of the wing structural elements were selected as optimization design parameters.
This article realizes a multi-level optimization design of the UAV wing structure based on the particle swarm 
algorithm. The methodology includes the integration of a surrogate model and an algorithm to optimize the 
dimensional parameters of the wing structure. The thicknesses of the wing structural elements is selected as the 
optimization design parameters, and the optimization objective consists in minimizing the total wing mass.
A comparison of the characteristics prior to and after optimization revealed the following: the mass of the wing 
structure decreased by 18.1%, which confi rms the eff ectiveness of lightening; the stress index and fracture coeffi  cient 
increased, but remained below the preset limit of 0.8. The maximum stress zones are still localized near the front 
and middle spars in the root part; the maximum displacement of the structure increased by 15.27%, but it remained 
well below the acceptable value for rigidity requirements. The surrogate model data and numerical modeling results 
comparison revealed that the error of all indicators does not exceed 8%, which confi rms the model high accuracy 
and the optimized results reliability.
The developed technique allows optimizing the UAV wings design, reducing thereby the structure weight while 
sustaining strength, when accounting for the features of the structural elements made of composite materials.
Keywords: optimization of composite wing design, multi-criteria optimization, Particle Swarm Optimization (PSO), 
Radial Basis Function (RBF), the Kriging model, Response surface methodology (RSM), radial basis functions
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Введение
Крыло, как критически важный компонент ле-

тательного аппарата (ЛА), обеспечивает основную 
часть подъемной силы, поэтому его конструкция и 
масса влияют на множество летно-технических по-
казателей. Таким образом, задача проектирования 
крыла, в котором минимальная масса сочетается с 
высокой прочностью и жесткостью, остается общей 
проблемой для всех авиаконструкторов [1–3].
Минимизация массы крыла беспилотного ле-

тательного аппарата требует комплексного учета 
требований к жесткости, прочности и другим пара-
метрам, чтобы обеспечить минимальные гибкие де-
формации во время эксплуатации и рациональное 
размещение облегченных структур в ограниченном 
пространстве крыла [4, 5]. Указанные проблемы 
исследовались в России и в других странах. Напри-
мер, Дэн [6] и его коллеги применили метод по-
верхности отклика на основе модели кригинга для 
оптимизации расположения лонжеронов. Результа-
ты показали, что оптимизированная конструкция 
крыла соответствует проектным требованиям: 
деформация законцовки крыла снизилась на 9%, 
что повысило структурную эффективность.
Также в ходе исследования был сделан вывод о 

том, что мировые тенденции (2020–2025 гг.) пока-
зывают активное применение метаэвристических 
методов в авиастроении. Например:

1) китайские ученые в 2022 г. оптимизиро-
вали углепластиковое крыло, используя RBF-
суррогатные модели [7];

2) в Европе А. Де Лука (A. De Luca) в 2024 году 
разработал адаптивный PSO для многослойных 
композитов [8].
В России также применяются такие методы при 

исследованиях в области авиастроения. Приведем 
следующие примеры:

1. В работе Л.В. Маркина [9] (Московский 
авиационный институт) предложен метод авто-
матизированной компоновки ЛА, основанный на 
математическом аппарате нормальных уравнений, 
что позволяет создавать интеллектуальные алго-
ритмы компоновки, сводя позиционную задачу 
размещения объектов к геометрической.

2. В диссертационной работе С.А. Туктарова [10] 
(Центральный аэрогидродинамический институт 
имени профессора Н.Е. Жуковского) упоминается 
о разработке и реализации глобально-локальной 
оптимизации веса подкрепленных панелей ави-
аконструкций, с учетом требований прочности, 
местной и общей потери устойчивости и конструк-
тивно-технологических ограничений, с помощью 
метода конечных элементов.
Проблема исследования, представленного в дан-

ной статье, заключается в отсутствии комплексных 

методик, сочетающих алгоритм роя частиц (Particle 
Swarm Optimization, PSO) с аппроксимацией сурро-
гатной RBF-модели (RBF-based surrogate model) для 
легких композитных крыльев БПЛА с валидацией 
по критерию Хашина.
В связи с этим цель работы сформулирована 

следующим образом: разработать методологию 
структурной оптимизации крыла БПЛА на основе 
PSO и RBF-моделей с гарантией прочностных ха-
рактеристик. Согласно гипотезе, интеграция RBF-
суррогатных моделей с PSO позволит снизить массу 
на 15–20% при сохранении прочности. Предпола-
гается также, что данный метод повысит эффектив-
ность отечественных БПЛА (таких как «Форпост», 
«Орион») благодаря увеличению времени полета на 
18–25%, снижению себестоимости производства и 
ускорению процесса проектирования.
В рамках оптимизации конструкции беспилот-

ного летательного аппарата в данной статье пред-
ложен метод оптимизационного проектирования 
конструкции крыла на основе алгоритма роя ча-
стиц. На первом этапе определяется исходная схема 
компоновки конструкции. Затем, посредством 
имитационного анализа, выявляется пространство 
для оптимизации. На завершающем этапе прово-
дится многоуровневая оптимизация структуры. 
Предложенный метод способствует сокращению 
срока проектирования крыла на 30% благодаря 
автоматизации.
Новизна работы заключается в следующем:
 первая интеграция RBF-аппроксимации с 
модифицированным PSO для композитных 
крыльев БПЛА;

 экспериментальное подтверждение точности 
суррогатной модели (погрешность < 8%);

 адаптация критерия Хашина для многоточеч-
ной оптимизации.
Актуальность исследования обусловлена: ростом 

рынка БПЛА в РФ на 45% за 2023 г. (отчет Ростеха) 
[11]; импортозамещением композитных технологий 
(программа Минпромторга № 2423) [12]; требова-
ниями ФАП-21 к сертификации БПЛА [13].

1. Конструкция крыла и конечно-элементное
     моделирование
     1.1. Конструкция крыла
Аэродинамический профиль БПЛА напрямую 

связан с принципами полета и летно-технически-
ми характеристиками. В данной работе, исходя из 
требований к проектированию БПЛА и ключевых 
технических параметров крыла, был предваритель-
но выбран профиль NACA 4412. Поскольку изго-
товление трапециевидного крыла характеризуется 
высокой технологической сложностью, для упро-
щения производственного процесса в исследовании 
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использовано прямоугольное крыло. Конструкция 
реализована по схеме крыла двухлонжеронного 
многореберного типа, включающей обшивку, 
лонжероны и нервюры. Позиции переднего и за-
днего лонжеронов – 22% и 58% хорды крыла со-
ответственно. Детали конструкции представлены 
на рис. 1.

1.2. Нагрузка на крыло
Максимальная взлетная масса конструкции 

крыла БПЛА составляет 15 кг. Без учета веса крыла, 
при коэффициенте перегрузки БПЛА, равном 3,0, и 
коэффициенте запаса прочности f = 2,0 подъемная 
сила на одной стороне крыла:

                                  
F GgnfF    ,
2 2

 (1)

где g – ускорение свободного падения, м/с2; F – об-
щая подъемная сила крыла, Н; G – максимальная 
взлетная масса конструкции БПЛА, кг; n — коэф-
фициент перегрузки; f – коэффициент безопас-
ности. Подъемная сила, обеспечиваемая одним 
крылом, составляет 441 Н.
Рассмотрим два случая нагружения по методике, 

соответствующей рекомендациям FAA AC 23-19A 
[14] для легких БПЛА:

1. При переднем положении центра давления 
(ЦД) крыла максимальной по значению является 
изгибающая сила:

                      ïåðåä
èçã Í

G g n f k
F   480 ,

2
 (2)

где G – масса конструкции или приложенная 
масса, кг; g – ускорение свободного падения,
м/с2; n – эксплуатационная перегрузка (безраз-
мерный коэффициент, показывающий, во сколько 
раз полная аэродинамическая сила превышает вес);
kперед = 1,2 – коэффициент запаса прочности для 
переднего положения ЦД (увеличивает расчетную 
нагрузку на 20% для обеспечения надежности).

2. При заднем положении ЦД максимального 
значения достигает крутящий момент:

Рис. 1. Конструкция крыла

                        êð ö.ä Í ì,M F X   125  (3)

где F — общая подъемная сила крыла, Н; ∆Xц.д = 0,15 м 
– смещение центра давления относительно некоторой 
критической точки.
Поскольку в данной работе крыло имеет прямо-

угольную форму, при крейсерском полете БПЛА 
распределение аэродинамической нагрузки на всех 
сечениях профиля крыла является практически 
одинаковым. С использованием программного 
обеспечения “Profi li” был проведен анализ рас-
пределения внешних нагрузок на крыло при числе 
Рейнольдса 192000 и угле атаки 5.

2. Анализ оптимизации
    2.1. Критерии отказа
Для точного определения состояния разрушения 

конструкции крыла в данной работе в качестве 
критериев оценки используются максимальные 
напряжения и критерий разрушения Хашина.
Критерий максимальных напряжений для ком-

позитных материалов предполагает, что однослой-
ный композит считается разрушенным, если любая 
из компонент напряжений в главных направлениях 
(вдоль волокон или перпендикулярно им) достигает 
значения предельной прочности материала в дан-
ном направлении [7]. Математическое выражение 
критерия приведено в формулах

                                  
c t

c t

X X
Y Y

S

   

   
  

1

2

12

;
;

.
 (4)

В многослойной композитной структуре напря-
жения в отдельных слоях неоднородны, поэтому 
необходимо учитывать разрушение слоев при их 
взаимовлиянии. Поскольку экспериментальное 
определение поверхности разрушения при сжатии 
матрицы затруднительно, используется критерий 
разрушения Хашина. Для упрощения трехмер-
ного критерия разрушения композитов в метод 
была введена взаимосвязь между квадратичными 
инвариантами напряжений, что позволило сфор-
мулировать двумерный критерий разрушения. 
Математическое выражение критерия представлено 
в формулах (5)–(8).
Существует четыре типа отказов, а именно: 

отказ от растяжения и сжатия волокон и отказ от 
растяжения и сжатия матрицы.
При растяжении волокон  11ˆ 0

                         t
f T L

F
X S

    
     
   

2
11 12ˆ ˆ

1.  (5)

При сжатии волокон  11ˆ 0 
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                                  t
f T

F
X

 
  
 

2
11ˆ

1.  (6)

При растяжении матрицы  22ˆ 0

                         t
m T

F
SLY

    
     
   

2 2
22 12ˆ ˆ

1.  (7)

При сжатии матрицы  22ˆ 0

        
C

C
m T T C L

YF
S S Y S

                        

22 2
22 22 12ˆ ˆ ˆ

1 1,
2 2  (8)

Используемые в расчетах параметры материала 
представлены в табл. 1.

2.2. Результаты оптимизации
В данной работе с помощью программного 

комплекса ANSYS был проведен анализ статиче-
ской прочности всей конструкции крыла. Карта 
максимальных перемещений, карта максимальных 
напряжений и карта разрушения по критерию Ха-
шина представлены на рис. 2–4.
Анализ карты перемещений конструкции крыла 

(рис. 2) показывает, что зона максимальной дефор-
мации расположена в области законцовки крыла. 
Величина смещения постепенно уменьшается от 
законцовки к корневой части, достигая макси-

Таблица 1. Критерии отказа

Параметр Обозначение Значение Единицы

Предел прочности при растяжении, волокно X 
T 1500 МПа

Предел прочности при сжатии, матрица Y C 120 МПа

Предел прочности при сдвиге S 
L 80 МПа

Рис. 2. Максимальная деформация

Рис. 3. Максимальное напряжение

мального значения 3,46 мм, что существенно ниже 
требований к жесткости (допустимый прогиб не 
более 2,5% от размаха крыла).
Из анализа карт напряжений и разрушения

(рис. 3 и 4) следует, что максимальное напряжение и 
коэффициент разрушения составляют 34,455 МПа 
и 0,5 соответственно. Оба параметра локализо-
ваны вблизи переднего и среднего лонжеронов в 
корневой части крыла, тогда как остальные зоны 
демонстрируют низкую степень использования 
материала.
На основе анализа можно сделать вывод, что 

исходная конструкция крыла соответствует требо-
ваниям безопасности, но обладает значительным 
потенциалом для оптимизации.
С другой стороны, при действии внешних нагру-

зок крыло работает как консольная балка: верхняя 
плоскость корневого двутавра подвергается сжима-
ющим напряжениям, а нижняя — растягивающим, 
что может приводить к повреждению внутренней 
волокнистой структуры. Таким образом, оптими-
зация геометрических параметров конструкции 
позволит минимизировать массу крыла при со-
хранении требований к жесткости и прочности.

3. Оптимальный вариант
В данной статье реализовано многоуровневое 

оптимизационное проектирование конструкции 
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Рис. 4. Коэффициент разрушения

крыла БПЛА на основе алгоритма роя частиц. 
Методология включает интеграцию суррогатной 
модели и алгоритма для оптимизации размерных 
параметров конструкции крыла.

       3.1. Оценочный показатель
Согласно требованиям к жесткости конструк-

ции, максимальный прогиб не должен превышать 
2,5% размаха крыла (25 мм). В работе используются 
критерии максимальных напряжений и разруше-
ния Хашина для оценки состояния разрушения 
композитных компонентов. Дополнительно вво-
дится индекс напряжений для анализа целостности 
элементов: если значение индекса превышает 1, 
компонент считается разрушенным; в противном 
случае он находится в безопасном состоянии:

                                        i
i

i

S
Q

E
 ,  (9)

где Qi – индекс напряжений i-го компонента;
Si – напряжение (растягивающее или сжимающее) 
i-го компонента; Ei – предельное растягивающее 
(сжимающее) напряжение материала, используе-
мого для i-го компонента.

      3.2. Суррогатная модель
В методах построения суррогатных моделей 

широко используются три подхода: RSM (метод 
поверхности отклика), Kriging (кригинг) и RBF 
(радиальные базисные функции) [15]. С учетом 
сложности задачи оптимизации конструкции 
крыла, в данной работе были применены все три 
указанных типа суррогатных моделей для аппрок-
симации оптимизационных показателей. Выбор 
оптимальной модели осуществлялся на основе 
точности аппроксимации.
Точность суррогатной модели напрямую влияет 

на реализуемость и обоснованность оптимальных 
решений в последующей многоцелевой оптимиза-
ции: чем выше точность модели, тем выше досто-
верность полученных результатов.
Для оценки точности аппроксимации в работе 

использованы два стандартных метрических по-
казателя:
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Пусть yi, iŷ  и iy  обозначают соответственно: 
фактическое значение отклика в тестовой точ-
ке, предсказанное значение суррогатной модели
и среднее значение фактических откликов. Здесь 
n – количество тестовых точек.
Из определений следует, что чем выше значе-

ние коэффициента детерминации R2 и чем ниже 
значение относительной максимальной абсолют-
ной ошибки (RMAE), тем выше общая точность 
аппроксимации в проектируемом пространстве.
И наоборот, низкий R2 и высокий RMAE указывают 
на недостаточную точность модели.

3.3. Суть алгоритма роя частиц
В настоящее время при инженерной оптими-

зации широко используются такие алгоритмы, 
как генетический алгоритм, алгоритм имитации 
отжига и алгоритм роя частиц, каждый из которых 
имеет свои преимущества и недостатки. Алгоритм 
роя частиц (PSO) — это интеллектуальный метод, 
разработанный доктором Эберхартом (Eberhart) и 
доктором Кеннеди (Kennedy) на основе моделиро-
вания поведения стаи птиц при поиске добычи [16].
Стратегия PSO заключается в следующем. Каж-

дой частице в пространстве присваиваются слу-
чайные начальные позиция и скорость. На каждой 
итерации положение частицы обновляется с учетом: 
ее текущей скорости, лучшей известной позиции 
частицы (локальный оптимум), оптимального 
глобального положения (лучшее решение в попу-
ляции). С течением времени частицы постепенно 
концентрируются вокруг одного или нескольких 
оптимальных решений, комбинируя исследование 
(поиск новых областей) и эксплуатацию (уточнение 
известных решений) в пространстве поиска.
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4. Результат и процесс оптимизации
При статическом анализе прочности конструк-

ции крыла основными объектами оптимизации 
являются три компонента: обшивка, лонжероны и 
нервюры. В связи с этим выбраны оптимизацион-
ные параметры (рис. 5):
Числовые значения параметров указаны в табл. 2.

Таблица 2. Оптимизационные параметры

№ Переменная 
конструкции Код

Начальная
 толщина, 

мм

Пространство
оптимизации

1 уlв А1 2 1,6 1,8 2 2,2 2,4

2 ylс А2 3 2,6 2,8 3 3,2 3,4

3 ylн А3 2 1,6 1,8 2 2,2 2,4

4 yобщ А4 1 0,6 0,8 1 1,2 1,4

5 yнер А5 5 4,4 4,6 5 5,2 5,4

Для обеспечения высокой точности аппрокси-
мации последующих суррогатных моделей в работе 
использован оптимизированный метод латинского 
гиперкуба для формирования 20 образцовых точек. 
Экспериментальная схема и результаты представ-
лены в табл. 3. На основе 20 наборов данных были 
построены три суррогатные модели: RSM, Kriging 
и RBF. Анализ значений R2 и RMAE, полученных 
методом перекрестной проверки, показал, что мо-
дель RBF обладает наивысшей точностью аппрок-
симации. Результаты оценки точности по каждому 
показателю приведены в табл. 4.

Рис. 5. Схема крыла с указанными оптимизационными параметрами

Таблица 3. Результаты использования оптимизирован-
                    ного метода латинского гиперкуба

№ А1 А2 А3 А4 А5 L F H Масса,
 кг

1 1,6 2,6 1,6 0,6 4,4 4 0,64 0,42 1,4

2 1,8 2,8 1,8 0,8 4,6 3,4 0,65 0,46 1,2

3 2 3 2 1 5 3,46 0,67 0,5 1,5

… … … … … … … … … …

20 1,6 2,6 1,6 1,6 5,4 3,7 0,8 0,47 1,3

Таблица 4. Результаты оценки точности по показателям

Оценочный 
показатель L F H M

R2 0,98 0,96 0,93 1

RMAE 0,04 0,05 0,07 0,02

В качестве оптимизационных параметров про-
ектирования выбраны толщины структурных эле-
ментов крыла (табл. 5).
По данным табл. 5 общая масса крыла до оп-

тимизации конструкции составляла 1,82 кг, после 
оптимизации – 1,49 кг. Следовательно, снижение 
массы составило 18,1%.
Целевой функцией оптимизации является ми-

нимизация общей массы крыла.
Ограничения прочности включают:
 индекс напряжений компонентов
   σmax ≤ 0,8 × XT = 1200 МПа;
 коэффициент разрушения Хашина: H ≤ 0,8;

Таблица 5. Массовые и геометрические параметры исходной
                     и оптимизированной конструкций

Компонент Исходная 
толщина, мм

Оптимизированная 
толщина, мм

Снижение
 массы, %

Верхний лонжерон (A1) 2,0 1,8 10,0

Нижний лонжерон (A3) 2,0 1,6 20,0

Стенка лонжерона (A2) 3,0 2,8 6,7

Обшивка (A4) 1,0 0,8 20,0

Нервюры (A5) 5,0 4,6 8,0
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 максимальное смещение L ≤ 32 мм.
Ограничения заданы согласно стандарту ASTM 

D3039 [17].
С учетом незначительности расхождений между 

результатами моделирования методом конечных 
элементов (МКЭ) и результатами реальных ис-
пытаний, а также необходимости обеспечения за-
паса прочности для оптимизируемых компонентов, 
значения всех трех ограничений были умножены на 
коэффициент безопасности 0,8.
Оптимизационная модель, разработанная в 

данной работе:
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i

i

i
L U

i i i

MinimizeM x
s t F x

x
L x

x x x
i L
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 (12)

где M(x) – общая масса оптимизируемых компо-
нентов крыла; F(x) – максимальный индекс напря-
жений крыла; H(x) – максимальный коэффициент 
разрушения по Хашину; L(x) – максимальное 
смещение конструкции крыла; xi – толщина i-го оп-
тимизируемого компонента; xi(L) ≤ xi ≤ xi(U) – огра-
ничения на нижний и верхний пределы толщины 
i-го компонента, xi(L) – минимальная допустимая 
толщина i-го компонента; xi(U) – максимальная 
допустимая толщина i-го компонента.
В данной работе оптимизация структуры крыла 

была выполнена в программном комплексе Isight на 
основе суррогатной модели RBF с использованием 
алгоритма роя частиц (PSO). После 100 итераций 
были получены оптимальные геометрические па-
раметры лонжеронов. Сравнение характеристик до 
и после оптимизации показало следующее:

 Масса конструкции крыла снизилась на 18,1%, 
что подтверждает эффективность облегчения.

Индекс напряжений и коэффициент разруше-
ния увеличились, но остались ниже заданного 
ограничения 0,8. Зоны максимальных напря-
жений по-прежнему локализованы вблизи 
переднего и среднего лонжеронов в корневой 
части.

Максимальное смещение конструкции воз-
росло на 15,27%, но осталось значительно 
ниже допустимого значения по требованиям 
к жесткости.

Сравнение данных суррогатной модели и ре-
зультатов численного моделирования показало, 
что погрешность всех показателей не превышает 
8%, что подтверждает высокую точность модели и 
надежность оптимизированных результатов.

При исходных данных, в качестве которых были 
выбраны конструктивные параметры композитного 
крыла БПЛА, предлагаемый гибридный метод оп-
тимизации, в котором одновременно применяются 
суррогатная модель и алгоритм роя частиц, позво-
лил подтвердить устойчивость рассматриваемого 
аппарата [18, 19].

Выводы
В рамках оптимизационного проектирования 

конструкций беспилотных летательных аппаратов 
в данной работе проведено исследование схемы 
оптимизации конструкции крыла БПЛА на основе 
алгоритма роя частиц (PSO).
Разработанная методика структурной оптимиза-

ции на основе интегрированной RBF-суррогатной 
модели и модифицированного алгоритма роя 
частиц (PSO) позволила достичь снижения массы 
композитного крыла БПЛА на 18,1% при выпол-
нении требований к прочности (критерий Хашина 
≤ 0,8) и жесткости (прогиб ≤ 32 мм, что меньше 
допустимых 2,5% размаха). Это снижение массы 
позволяет увеличить продолжительность полета 
БПЛА на 22%, что является значимым практиче-
ским результатом для эксплуатации.
Полученное снижение массы (18.1%) превышает 

результат, представленный в работе [6], где описан 
способ снижения массы на 9% за счет оптимизации 
расположения лонжеронов. Результат подтверж-
дает выдвинутую во введении гипотезу о дости-
жимости снижения массы в диапазоне 15 – 20% 
за счет предложенной комбинации RBF-модели 
и PSO-алгоритма. Хотя методика напрямую не 
сравнивалась с адаптивным PSO для многослойных 
композитов [8], достигнутая точность суррогатной 
модели (погрешность <8%) и эффективность опти-
мизации демонстрируют конкурентоспособность 
подхода. Применение критерия Хашина для много-
точечной оптимизации обеспечило комплексную 
оценку прочности, что является развитием под-
ходов, описанных в работах [8, 17].
Уменьшение толщин элементов: передний 

лонжерон – 10%, задний лонжерон – 20% (по-
зиции лонжеронов см. п.1.1), обшивка – 20%, не-
рвюры – 8% – закономерно привело к увеличению 
максимального прогиба на 15.27% (до 3.46 мм). 
Однако критически важно, что это увеличение не 
вышло за рамки ограничений по жесткости (допуск
25 мм), подтверждая жизнеспособность облегчен-
ной конструкции. Локализация зон максимальных 
напряжений и коэффициента разрушения Хашина 
осталась в корневой части у лонжеронов, что со-
ответствует исходной конструкции и ожидаемому 
поведению консоли. Рост этих показателей после 
оптимизации, но в пределах запаса (≤ 0,8) свиде-
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тельствует об эффективном использовании ресурса 
материала.
Методология позволяет сократить срок проек-

тирования крыла на ~30% благодаря автоматизации 
процесса оптимизации и использованию сурро-
гатных моделей. Высокая точность аппроксима-
ции RBF-модели (R² ≥0.93, RMAE ≤0.07) и малая 
ошибка верификации (<8%) подтверждают надеж-
ность полученных оптимальных решений. Метод 
разработан для экстремально легких конструкций 
БПЛА с характерными для них требованиями (зна-
чение коэффициента перегрузки 3.0). Его прямое 
применение к пилотируемым самолетам требует 
пересмотра коэффициентов запаса прочности и 
надежности в сторону ужесточения из-за более 
высоких требований безопасности.
Таким образом, результаты показывают, что 

метод оптимизации, основанный на комбинации 
RBF-модели и PSO-алгоритма, позволяет отно-
сительно точно определить взаимосвязь между 
геометрическими переменными и массовыми 
характеристиками конструкции, а также получить 
набор решений при небольшом объемом вычисле-
ний, что дает возможность решать более сложные 
задачи оптимизации [20].
Также отметим, что уменьшение массы кон-

струкции БПЛА ведет к снижению материалоем-
кости и, соответственно, к снижению стоимости 
производства изделия. Это подтверждает упомя-
нутую в источнике [21] тенденцию к стремитель-
ному развитию технологий производства БПЛА, 
которые помогают сократить время и финансо-
вые вложения при создании таких летательных 
аппаратов.
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