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Аннотация. Предложен подход к проектированию профилей крыла самолета на ос-

нове применения метаэвристических алгоритмов глобальной оптимизации. На пер-

вом этапе проекта определяется форма крыла в плане, которая характеризуется, 

прежде всего, такими параметрами, как: угол стреловидности по четверти хорд, су-

жение, удлинение, форма заднего и переднего наплывов (если они есть). Кроме того, 

уточняется распределение толщин по размаху крыла для обеспечения требуемых 

прочностных характеристик конструкции, а также требуемых внутренних объемов. 

Таким образом, при выборе формы крыла в плане и средней относительной толщи-

ны крыла коллектив конструкторов и инженеров должен найти оптимальные реше-
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ния, удовлетворяющие противоречивым требованиям по достижению высоких зна-

чений аэродинамических и весовых характеристик с учетом заданных конструктив-

ных ограничений. Далее осуществляется проектирование профилей, которые затем 

используются для создания теоретического контура крыла. Крыло образовано че-

тырьмя секциями из профилей с заданными относительными толщинами. Для пара-

метризации геометрии профиля используются многочлены Бернштейна, а для вы-

числения его аэродинамических характеристик – программная система, реализую-

щая решение уравнений Навье–Стокса. Разработана схема проектирования на осно-

ве последовательного математического моделирования процесса обтекания и пара-

метрической оптимизации. В качестве алгоритмов оптимизации использовалась мо-

дификация метода, имитирующего поведение стаи мотыльков, а также метод Luus–

Jaakola с последовательной редукцией области поиска. Продемонстрировано, что в 

результате применения предложенного подхода задаваемые проектировщиком на-

чальные профили могут быть изменены с целью получения требуемых значений аэ-

родинамических характеристик. Приведены численные результаты, подтвердившие 

эффективность подхода. 
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Abstract. An approach to designing aircraft wing airfoils based on the use of metaheuristic 

global optimization algorithms is proposed. At the first stage of the project, the wing 

planform is determined, which is characterized, first of all, by such parameters as the 

quarter-chord sweep angle, taper ratio, aspect ratio, and the shape of the rear and front 

extensions (if any). In addition, the average relative thickness of the wing is specified to 

ensure the required strength characteristics of the structure, as well as the required internal 

volumes. Thus, when choosing the wing planform and wing average relative thickness, the 

team of designers and engineers must find optimal solutions that satisfy the conflicting 

requirements for achieving high values of aerodynamic and weight characteristics along 

with taking into account the specified design limitations. Next, the design of airfoils is 

carried out, which are then used to create a wing shape. The wing is formed by four 

sections from airfoils with specified thickness-to-chord ratio. Bernstein polynomials are 

used to parameterize the airfoil geometry, and a software system implementing the 
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solution of the Navier-Stokes equations is used to calculate its aerodynamic 

characteristics. A design scheme based on consistent mathematical modeling of the flow 

process and parametric optimization is developed. The optimization methods used were a 

modification of the moth-flame optimization algorithm and Luus–Jaakola method with 

successive reduction of the feasible solutions set. It is demonstrated that as a result of 

applying the proposed approach, the initial airfoils specified by the designer can be 

changed in order to obtain the required values of the aerodynamic characteristics. 

Numerical results confirming the effectiveness of the approach are presented. 

Keywords: wing airfoil design, airfoil parameterization, wing polar, metaheuristic 

optimization algorithms, mathematical modeling, optimization methods 

For сitation: Panteleev A.V., Gunchin V.K., Nadorov I.S., Akhmedov I.A., Silaev N.A. 

Parametric optimization methods in a transonic transport aircraft characteristic wings 

airfoils designing problem. Trudy MAI. 2025. No. 142. (In Russ.). URL: 
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Введение  

Для проектирования профиля крыла применяются различные подходы. При 

этом желательно использовать относительно небольшое число переменных при со-

хранении возможности обеспечения требуемых аэродинамических и геометриче-

ских характеристик профиля. Одновременно способ представления профиля должен 

иметь удобную интуитивную и геометрическую интерпретацию, позволяя проекти-

ровщику управлять процессом поиска на основе имеющегося опыта. 
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Известна трёхэтапная процедура аэродинамического проектирования крыла 

самолета [1]. На первом этапе выбирается начальная геометрия крыла по имеющим-

ся данным от прототипов. На втором этапе она модифицируется путём решения об-

ратной задачи с заданным благоприятным распределением коэффициента давления 

на поверхности для выбранного режима полёта. Заданное распределение давления 

выбирается проектировщиком так, чтобы минимизировать волновое, профильное и 

индуктивное сопротивления. Наконец, на третьем этапе включается процедура мно-

горежимной оптимизации. Показано, что спроектированное таким образом крыло 

отвечает требованиям с точки зрения интегральных аэродинамических характери-

стик для заданного режима полета (прежде всего крейсерского числа Маха). Пере-

менными оптимизации являлись геометрические вариации базовых сечений крыла: 

крутка сечения, изменение толщины или вогнутости профиля, положение макси-

мальной относительной толщины по хорде, отклонение носика и хвостика, измене-

ние радиуса кривизны носика профиля, локальные вариации верхней поверхности. 

Предложенная методология, реализованная в алгоритмическом и программном 

обеспечении, позволила решить задачи проектирования крыльев большинства из-

вестных отечественных магистральных самолетов [2, 3]. 

В ряде публикаций [4–9] предлагается метод описания теоретического конту-

ра агрегатов планера самолета, получивший название CST (Class function / Shape 

function Transformation). При этом используется представление с помощью много-

членов Бернштейна с неопределенными коэффициентами, подлежащими нахожде-

нию. Метод получил дальнейшее развитие и применение в [10–13]. 
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Другим достаточно распространенным способом параметризации описания 

профиля является PARSEC (Parameterised Sections) [14]. В нем требуется нахожде-

ние 11 интуитивных параметров для описания профиля. Методы CST и PARSEC 

развивались и применялись в [11, 15]. 

При проектировании профилей также применяется метод деформации из базо-

вых профилей (Free-Form Deformation, FFD) [17–20]. По узлам сетки находятся ко-

эффициенты В-сплайнов для описания профиля. В качестве средства для оценки ка-

чества получаемых профилей используются решения уравнения Навье-Стокса 

(Reynolds-averaged Navier-Stokes equations, RANS). Для решения задач оптимизации 

используется пакет SNOPT. 

 Отметим также метод корректной ортогональной декомпозиции (Proper 

Orthogonal Decomposition, POD), использующий алгоритм SVD (Singular Value 

Decomposition) [21–23]. Формируется базисное множество тренировочных профи-

лей. Новые профили представляются в виде их линейной комбинации.  

 В [24–26] описан метод, основанный на понятиях родительской (эталонной) 

функции и генерирующих функций, для параметризации которых используются 

многочлены Бернштейна. (Parent function/Generating functions Transformation, PGT). 

Он используется в качестве процедуры аэродинамического проектирования профи-

лей для аэродинамической компоновки лопасти несущего винта вертолета на основе 

оптимального сочетания форм профилей, формы крыла в плане и его геометриче-

ской крутки. 

 Кроме многочленов Бернштейна, применяемых в CST методе, для представле-

ния профилей могут быть использованы многочлены Hicks–Henne, Wagner, NACA 
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(National Advisory Committee for Aeronautics) и Лежандра [13], В-сплайны (B-

splines), NURBS (non-uniform rational B-splines), радиально базисные функции (RBF) 

и многочлены Безье [22]. 

В качестве методов оптимизации для нахождения неизвестных параметров ис-

пользовались градиентные методы первого порядка, квазиньютоновский метод с ог-

раниченной памятью [1–3, 27], метод частиц в стае совместно с процедурой линей-

ного поиска [13], генетический алгоритм [15, 16, 28, 29, 30], метод Нелдера–Мида 

[16]. 

Для получения аэродинамических характеристик профилей использовались 

как результаты физического моделирования обтекания в аэродинамической трубе, 

так и различные программы математического моделирования, включая комплексы 

программ решения уравнений Навье–Стокса [15, 20, 25, 27, 29]. 

В статье предлагается методика проектирования профиля крыла, состоящая из 

нескольких этапов: задания начального профиля и ограничений на положения его 

характерных точек, интервалов желаемых значений аэродинамических и геометри-

ческих характеристик профиля; формирования геометрической модели для решате-

ля, в качестве которого используется программный пакет, реализующий процедуру 

решения уравнения Навье–Стокса; определения интегральных аэродинамических 

характеристик изолированного профиля, используемых для вычисления значений 

целевой функции с целью ее минимизации, применение комплекса программ мета-

эвристических алгоритмов глобальной условной оптимизации. В результате реали-

зации итерационного процесса последовательного математического моделирования 

и параметрической оптимизации находится профиль, удовлетворяющий требовани-
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ям проектировщика с точки зрения аэродинамических и геометрических характери-

стик. 

Методология проектирования крыла трансзвукового самолета 

Формирование аэродинамической компоновки крыла современного трансзву-

кового самолета является сложной научно-технической задачей. Как правило, на оп-

ределенном этапе эскизного проекта определяется форма крыла в плане, которая ха-

рактеризуется, прежде всего, такими параметрами как угол стреловидности по чет-

верти хорд, сужение, удлинение по трапеции, а также формой заднего и переднего 

наплывов (если таковые имеются). Кроме того, задается распределение толщин по 

размаху крыла из условия обеспечения необходимых прочностных характеристик 

конструкции, а также требуемых внутренних объёмов. Таким образом, при выборе 

формы крыла в плане и толщины крыла коллективу проектировщиков и конструк-

торов необходимо найти оптимальные решения, которые обеспечивают удовлетво-

рение противоречивых требований по достижению высоких значений аэродинами-

ческих и весовых характеристик наряду с учетом заданных конструктивных ограни-

чений.  

На рис. 1 представлен региональный самолет повышенной пассажировмести-

мости. Крейсерский режим полета данного самолета определяется числом M 0.8  и 

коэффициентом подъемной силы 0.57yС  . Заданы параметры формы крыла в пла-

не: угол стреловидности крыла по четверти хорд 25 градусов, сужение 3.47, удлине-

ние 10.45.  
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Рис. 1. Региональный самолет повышенной пассажировместимости 

На первом этапе осуществляется проектирование профилей, которые затем 

используются для создания теоретического контура крыла. Крыло формируется по 

четырем сечениям из профилей с относительными толщинами: 14.5% в корне ( Z  = 

0.10), 12.5% в изломном сечении ( Z =0.34); 10.2% в сечении Z=0.72, и 9.9% в конце-

вом сечении ( Z  = 1.00). Расположение сечений представлено на рис. 2, где Z  – отно-

сительное положение сечения по полуразмаху крыла. 
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Рис. 2. Форма крыла в плане и расположение опорных сечений 

 

Параметризация геометрии профиля 

Будем использовать следующие обозначения: ,x z   переменные геометрии 

профиля;  величина хорды; c 
z

c
    безразмерное расстояние по оси ординат; 

x

c
   безразмерное расстояние по оси абсцисс; UTEz  толщина задней кромки свер-

ху (trailing edge);  толщина задней кромки снизу. LTEz 

Профиль крыла описывается двумя кривыми, описывающими геометрию 

верхней (Upper) и нижней (Lower) частей. Согласно CST методу [4–13] геометрия 

верхней и нижней частей профиля может быть представлена в форме 
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где функция 
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называется функцией класса профилей (Сlass 

function), которая задает конфигурацию профиля внутри фиксированного геометри-

ческого класса;  характерные параметры класса; а функции формы (Shape 

functions) верхней кромки и нижней кромки, определяемые разложением с примене-

нием полиномов Бернштейна порядков  соответственно, задающие конкрет-

ную форму профиля в рамках фиксированного класса, имеют вид 
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 Параметрами, задающими профиль, являются неопределенные коэффициенты 

. Последние слагаемые в формулах (1) контроли-

руют толщину задней кромки крыла. Для классического профиля полагают 

( ), 0,..., ; ( ), 0,...,U U LW i i N W i i  LN

1 0,5N  ; 

, что соответствует круглому носику и острой задней кромке. Порядок много-

членов Бернштейна обычно задается в пределах от 2 до 15. Наилучшие результаты 

получаются, как правило, при значениях около 9 [10]. 

2 1N 
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С учетом формул (1) может быть определена относительная толщина профиля как 

результат решения задачи одномерной оптимизации: 
0 1

max
x

Upper Lower c

z z

c c  

       
   

.    

Одновременно можно определить положение точки на хорде, соответствующей от-

носительной толщине крыла.  

Определение параметров профиля 

Пусть известны пары опорных (базисных) точек: 

, , 0,1,...,jU jU Ux z
j N

c c

 
 

 
,   , , 0,1,...,jL jL Lx z

j N
c c

 
 

 
. 

Они, как правило, задаются проектировщиком на основе опыта, при этом их 

расположение не обязательно равномерное. Проектировщик определяет промежутки 

возможного расположения опорных точек в виде левой и правой границ изменения 

значений их координат. 

Введем обозначения: 

(0)

(1)

( )

U

U
U

U U

W

W
W

W N

 
 
 
 
 
 


,

1 2
!

Ui N N N i
x x xN

1
!( )!

jU jU jUU
i

U

D
c i N i c c

  
     

0,..., ; 0,..., U
Ui N j N            

, ; 

(0)

(1)

( )

L

L
L

L L

W

W
W

W N

 
 
 
 
 
 


, 

1 2
!

Li N N N i
x x xN

1
!( )!

jL jL jLL
i

L

D
c i N i c c

  
     

0,..., ; 0,..., ;           
, L

Li N j N   
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0

1

U

U

U

U

N U

z

c
z

Z c

z

c

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 


,  

0

1

L

L

L

L

N L

z

c
z

Z c

z

c

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 


,  

0

1

U

U

U
UTE

U

N U

x

c
x

z
X c

c

x

c

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 


, 

0

1

L

L

L
LTE

L

N L

x

c
x

z
X c

c

x

c

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 


; 

0 0 0
0 1

1 1 1
0 1

0 1

,

U

U

U U U

U

U U U
N

U U U
N

U

N U N U N U
N

x x x
D D D

c c c

x x x
D D D

c c cD

x x x
D D D

c c c

      
            

      
      

       
 
 

      
            





   



 

0 0
0 1

1 1
0 1

0 1

L

L

L L

L

L L
N

L L
N

L

N L N L N L
N

x x x
D D D

c c c

x x x
D D D

c c cD

x x x
D D D

c c c

      
            

      
      

       
 
 

      
            





   



0

1

L

L

L

. 

Тогда уравнения (1) перепишутся в матричной форме 

                 U U U UD W Z X   , L L L LD W Z X  .                    (2) 

Если , U
UN N L

LN N , их решение находится в виде  

                , 1( )U U U UW D Z X  1( )L L L LW D Z X  .                 (3) 

Если , U
UN N L

LN N , решение находится в форме  

    , 1( )U U U UW D Z X  1( )L L L LW D Z X  ,                 (4) 

где ,1
UD  1

LD  – псевдообратные матрицы [31]. 
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Схема процесса проектирования профиля крыла как задача оптимизации 

Процесс проектирования профиля начинается с задания начального профиля 

из множества допустимых. С этой целью проектировщик задает величину хорды, 

количество опорных точек и относительные координаты опорных точек для верхней 

и нижней образующих, а также промежутки их возможных значений. Фиксируются 

значения порядков полиномов Бернштейна  в (1). Параметры среды и число 

Маха в решателе задаются пользователем, исходя из информации о целевом режиме 

полета проектируемого самолета и геометрических характеристиках его крыла. 

,UN NL

]Задается диапазон изменения угла атаки min max[ ,  

( )yС

 для передачи в реша-

тель с целью построения поляры профиля и зависимости коэффициента момента 

тангажа от угла атаки на основе вычисляемых значений  , , ( )xС 
0
( )zm  . 

Задаются промежутки допустимых значений интегральных аэродинамических 

характеристик, максимальной относительной толщины , максимального значения 

аэродинамического качества 

T

min max
max

[ , ]

( )
( *) max

( )
y

x

C
K

C  


 


 и соответствующего ему 

значения угла атаки 
min max[ , ]

( )
* arg max

( )
y

x

C

C  


 


; наивыгоднейшего значения н ( *)y yС C  ; 

максимального значения : ( )yС 
min max

max
[ , ]
max ( )y yC

  
C 

0( ) 0yC

; значения , где 

 значение угла атаки, при котором 

0
С 0( )x xC 

0    ; значения  (корня уравнения 

):T T

0zm

0zm ( ) 0  min max[ ,T ], н н н[ , ]yy y CC C , max maxK K ma[ , xK ], max  max max[ ,y y yC ],C C

0 0 0 ],xC[ ,x xC C 0 0 0 ].zm[ ,z zm m  
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Задаются параметры целевой функции, характеризующей качество профиля: 

         (5) 1 2 н 3 max 4 max 5 0 6 0( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )y y xI D T D C D K D C D C D m            ,z



,

,

где  весовые коэффициенты (их значения, как правило, убывают по вели-

чине с возрастанием номера, учитывая важность вклада каждого из слагаемых, а 

также его размерность),  

1 6,..., 

         

2
min min

min max

2
max max

( ) ,

( ) 0, [ , ],

( ) ,

T T T T

D T T T T

T T T T

  
 
  

2
н н н

н н н н

2
н н н

( ) ,

( ) 0, [ , ],

( ) ,

y y y y

y y y y

y y y y

C C C C

D C C C C

C C C C

  
 


 

н

н

,

,

    

2
max max max max

max max max max

2
max max max max

( ) , ,

,

( ) 0, [ , ],

( ) ,

K K K K

D K K K K

K K K K

  
 


 

 

2
max max max max

max max max max

2
max max max max

( ) ,

( ) 0, [ , ],

( ) ,

y y y y

y y y y

y y y y

C C C C

D C C C C

C C C C

  
 


 

,

,

   

       

2
0 0 0

0 0 0 0

2
0 0 0

( ) , 0

0

( ) 0, [ , ],

( ) ,

,

,

x x x x

x x x x

x x x x

C C C C

D C C C C

C C C C

  
 


 

    

2
0 0 0

0 0 0 0

2
0 0 0

( ) ,

( ) 0, [ , ],

( ) ,

z z z z

z z z z

z z z z

m m m m

D m m m m

m m m m

  
 


 

0

0

,

.

 

Таким образом, задача проектирования профиля сводится к задаче параметри-

ческой условной минимизации значения целевой функции (5) при наличии интер-

вальных ограничений, т.е. требуется найти такие опорные точки 

, , 0,1,...,jU jU Ux z
j N

c c

 
 

 
, , , 0,1,...,jL jL Lx z

j N
c c

 
 

 
, чтобы достигалось минимальное 

значение функции (5). 

Для решения задачи параметрической оптимизации используется набор из ме-

таэвристических алгоритмов [32]: модифицированный и классический методы ими-

тации поведения стаи мотыльков [33, 34], метод Luus–Jaakola [35], метод имитации 

 15



отжига с учетом интервальных ограничений, алгоритм перекоммутации (Path–

Relinking). Результаты, полученные одним из указанных методов, могут быть улуч-

шены другими. В качестве условий окончания процедуры оптимизации могут ис-

пользоваться: максимальное число итераций, условие непревышения модуля разно-

сти значений целевой функции на соседних итерациях заданного порога. В качестве 

входной информации методу оптимизации передается матрица-столбец, содержащая 

значения координат опорных точек профиля. 

Для передачи информации о текущей геометрии профиля в решатель форми-

руется геометрическая модель. Решатель возвращает значения интегральных аэро-

динамических характеристик, которые сравниваются с целевыми значениями. 

Общая схема, отражающая предложенную методологию проектирования, изо-

бражена на рис. 3. По окончании процесса последовательной оптимизации проекти-

ровщику выдается полученная наилучшая геометрия профиля вместе с его характе-

ристиками для анализа.  

В случае, если проектировщика не удовлетворяет полученный результат, он 

может изменить:  

 положение и число опорных точек профиля;  

 порядки полиномов в формулах (1);  

 левые и правые границы в ограничениях;  

 весовые коэффициенты в целевой функции (5);  

 метод оптимизации и его параметры. 
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 Расчет величины целевой функции выполняется по следующему алгоритму. 

1. Задать:  

 величину хорды с ;  

 толщину задней кромки сверху и снизу: UTEz

c
, LTEz

c
;  

 порядки многочленов Бернштейна ,U LN N . 

2. Задать числа узлов сверху UN  и снизу LN  (равными или превышающими 

,U LN N ). 

 3. Задать узловые пары точек: 

   , , 0,1,...,jU jU Ux z
j N

c c

 
 

 
, , , 0,1,...,jL jL Lx z

j N
c c

 
 

 
.  

 4. Найти коэффициенты ,  по формулам (3) или 

(4) в зависимости от соотношения порядков полиномов и числа узлов. 

(0)

(1)

( )

U

U
U

U U

W

W
W

W N

 
 
 
 
 
 



(0)

(1)

( )

L

L
L

L L

W

W
W

W N

 
 


 
 





 5. Передать параметры профиля в решатель. Задать шаг по углу атаки и полу-

чить точки поляры , ( )y iС  ( )x iС  , 0,1,...,i N  с заданным шагом при 

. Получить значения min max[ ,   ] N
0
(z i ),m i 0,1,...,  .  

 6. Найти относительную толщину профиля крыла по формуле  

 
[0,1]

max
x

Upper Lowerc

z x z x
T

c c c c

                       
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и положение соответствующей точки 
*

[0,1]

arg max
x

Upper Lower
c

x z x z x

c c c c c

                             
. 

  В случае невыполнения условий 
* * *

min max
min max

[ , ],  [ ,
x x x

T T T
c c c

           
     

] , где 

границы отрезков задаются проектировщиком, вернуться к шагу 3, задавая новые 

узловые пары точек. 

 7. Найти характерные параметры поляры. 

 а) решить задачи интерполяции: ( )yС  , ( )xС  , 
0
( )zm   при ; min max[ ,   ]

 б) вычислить максимальное значение аэродинамического качества  

 
min max

max
[ , ]

( )
( *) max

( )
y

x

C
K

C  


 


  

и соответствующее значение угла атаки 
min max[ , ]

( )
* arg max

( )
y

x

C

C  


 


; 

 в) вычислить наивыгоднейшее значение н ( *)y yС C  ; 

 г) максимальное значение ( )yС  : 
min max

max
[ , ]
max ( )y yC C

  
  ; 

 д) значение , где 
0

0( )x xС C  0   значение угла атаки, при котором 

 (корень уравнения 0( ) 0yC   ( ) 0yC   ); 

 е) значение как корень уравнения 
0zm

0
( ) 0zm   . 

8. Вычислить величину критерия качества профиля по формуле (5). 

Принцип взаимодействия блока оптимизации с решателем отражен на рис. 4. 
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Рис. 3. Общая схема проектирования профиля крыла 
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Рис. 4. Общая схема функционирования модуля оптимизации 

Примеры решения задачи проектирования профилей крыла  

Целевыми значениями являются аэродинамические и геометрические (длина 

хорды в метрах и относительная толщина) характеристики профилей. В табл. 1 

представлены настройки решателя и параметры среды, принятые для моделирова-

ния (двухмерная постановка). Необходимые параметры неструктурированной рас-

четной сетки были получены подбором оптимальных значений дискретизации рас-

четной области (сеточная сходимость). Решение оптимизационной задачи осущест-

влялось на персональной ЭВМ. 
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Таблица 1. 

Настройки решателя и параметры среды 

Параметр Значение 

Тип решения RANS 

Модель турбулентности SST (Menter) K-Omega 

Параметр Y+ 0.12 

Модель газа Идеальный газ 

Число Маха 0.7 

Давление (Pa) 22630 

 

В качестве первого приближения принят известный профиль RAE 5213. Целе-

вые аэродинамические и геометрические характеристики проектируемых профилей 

представлены в табл. 2.   

Таблица 2. 

Целевые аэродинамические и геометрические характеристики профилей 

Параметр Z  = 0.10 Z  = 0.34 Z  = 0.72 Z  = 1.00 

нyC  [0.45, 0.5] [0.62 , 0.65] [0.73 , 0.77] [0.69 , 0.75] 

maxK  [25,35] [40,50] [40,50] [40,50] 

maxyC  [0.8, 0.9]  [1.0, 1.1] [1.1, 1.2] [1.0, 1.1] 

Абсолютная длина 

хорды (м) 
5.400 3.510 2.238 1.322 

Относительная тол-

щина (%) 
14.5 12.5 10.5 9.9 
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Порядок многочленов Бернштейна для верхней и нижней образующих одина-

ков и равен 4, количество базовых точек 16. Значения весовых коэффициентов целе-

вой функции (5): 4 5
1 2 3 4 5 60.25;  0.5;  0.25;  10 ,  5 10 ,  10 .5              

10,  0.2,  50,  1Np s T

 При 

решении задачи оптимизации использована модификация [34] метода, имитирую-

щего поведение стаи мотыльков, с параметрами      . Ре-

зультатом решения являются геометрии профилей, представленные на рис. 5. На 

рис. 6 представлены поляры первого рода для полученных профилей. 

 

 

 

Рис. 5. Геометрии профилей, полученные в результате решения оптимизационной 

задачи 
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Рис. 6. Поляры первого рода 

 

На рис. 7 представлено распределение коэффициента давления по хорде при 

 для профилей, полученных в результате оптимизации. На рис. 8–11 представле-

ны поля Маха для вышеуказанных профилей при . 

нyC

нyC
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 Рис. 7. Распределение коэффициента давления по хорде профилей 

 

 

Рис. 8. Распределение полей Маха для профиля Z  = 0.10 
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Рис. 9. Распределение полей Маха для профиля Z  = 0.34 

 

 

Рис. 10. Распределение полей Маха для профиля Z  = 0.72 
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Рис. 11. Распределение полей Маха для профиля Z  = 1.00 

 

 В табл. 3 представлены аэродинамические характеристики профилей, полу-

ченные в результате оптимизации. 

Таблица 3. 

Полученные аэродинамические характеристики профилей 

Параметр Z  = 0.10 Z  = 0.34 Z  = 0.72 Z  = 1.00 

нyC  0.46 0.63 0.74 0.70 

maxK  29.48 41.33 46.98 46.23 

maxyC  0.84 1.01 1.15 1.07 
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Полученные в результате оптимизации профили удовлетворяют заданным 

проектировщиком требованиям с точки зрения геометрических и аэродинамических 

характеристик. Данные профили будут использованы для построения теоретическо-

го контура крыла, с целью его последующей оптимизации с учетом корневого и 

концевого эффектов в трехмерной постановке. 

Заключение 

Предложен метод проектирования аэродинамического профиля, заключаю-

щийся в нахождении координат его базовых точек, используемых для их аппрокси-

мации CST методом, с целью получения требуемых аэродинамических и геометри-

ческих характеристик профиля. Проблема сведена к задаче последовательной ко-

нечномерной оптимизации, которая решается с помощью набора метаэвристических 

алгоритмов поиска условного глобального экстремума, где значение целевой функ-

ции находится с помощью специализированного решателя, реализующего процеду-

ру математического моделирования процесса обтекания профиля. Полученные ре-

зультаты составляют основу для последующего этапа проектирования теоретиче-

ского контура крыла при решении задачи обтекания полной компоновки самолета. 
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