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Аннотация 

В статье описывается методика, позволяющая с минимальным количеством 

итераций (уточнений по результатам аэродинамических и весовых расчетов) сфор-

мировать плановую проекцию самолета. Методика описана на примере разработки 

(синтеза) компоновочной схемы фронтового самолета, выполненного по нормаль-

ной балансировочной схеме, с двумя двигателями и внутренними грузовыми отсе-

ками. Синтез осуществляется на основании определенных предварительно проект-

ных параметров, ограничений, а также задаваемых проектировщиком решений, ос-

нованных на анализе параметрических соотношений и статистических зависимо-

стей. 
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При синтезе компоновочной схемы самолета конструктору необходимо опре-

делить так называемое «компоновочное поле». Таким «компоновочным полем» на 

первоначальном этапе формирования геометрического облика самолета является его 

плановая проекция, определяющая несущую способность, а также график площадей, 

определяющий как сам объем, так и волновую прибавку аэродинамического сопро-

тивления самолета. 

 

Формирование плановой проекции самолета –  первое, с чего традиционно на-

чинается разработка геометрического облика. Для начала геометрических построе-

ний с помощью методик, описанных в [4] и [5],  необходимо определить: 

- площадь плановой проекции – Sплан; 

- ограничение на поперечный размер плановой проекции (размах крыла), при 

его наличии; 

- ограничение на продольный размер плановой проекции (длину самолета – 

Lс); 

- ограничение по ширине борта фюзеляжа (дистанцию бортовой хорды крыла 

zб); 

- положение крыла по длине самолета; 

- положение центра масс (в первом приближении); 

- возможные варианты расположения грузовых отсеков, воздухозаборников и 

двигателей (взаимосвязанных между собой); 

- положение двигателей по длине самолета; 



- положение воздухозаборников по длине самолета; 

- параметры горизонтального оперения (площадь – Sго, и плечо –Lго); 

- положение фокуса и центра парусности плановой проекции. 

После чего проверить выполняемость заданных граничных условий. 

 

Работа выполняется с учетом структуризации и разделения задач на взаимо-

связанные между собой блоки, последовательная проработка которых позволяет 

достичь поставленных задач (см. рис. 1). Переход к формированию плановой проек-

ции подразумевает предварительное определение проектных параметров, граничных 

условий и графика площадей, более подробно описанных в работах [4], [6] и [3], [5] 

соответственно. 

 

 

Рис.1 Структурная взаимосвязь методики 

 Определение проектных параметров, описанное в работе проводится при вы-

бранной тяге двигателей на основании аппроксимации статистических зависимостей 

проектных параметров ряда существующих самолетов-истребителей 3, 4 и 5 поко-



лений при выбранном уровне превосходства над прототипами по критериям энерге-

тических характеристик и удельной нагрузке на несущие свойства [4]. Таким обра-

зом, определяются такие параметры, входящие в методику, как: Sом - площадь омы-

ваемой поверхности, Vс - объем самолета, площадь SБК и удлинение БК базового 

крыла. 

 

Первоначальным этапом является определение диапазона возможных значе-

ний проектных параметров, в котором в дальнейшем будет проводиться отработка 

(верификация) методики (см. рис. 2). 

 

Рис.2 Статистический диапазон проектных параметров 

При известном диапазоне базовых параметров и критериев имеется дальней-

шая возможность определить область существования основной части проектных па-

раметров. Остальные параметры самолета определяются исходя из конструктивно 

компоновочных ограничений с учетом области существования этих параметров. 

 



Параметр 

SПЛАН  - площадь плановой проекции 

LС - длина самолета 

lБК - размах крыла 

ХМИД - положение миделевого сечения по длине 

ХТ
ГЧФ

 - положением ЦМ ГЧФ 

ХТ
ДВ

 - положение ЦМ двигателя 

mz
Cy

 - степень продольной статической устойтивости 

SКОНС/SБК - относительная площадь консолей 

 

 В качестве граничных условий для методики принимаются такие параметры 

(см. табл. 1) как площадь плановой проекции (функция площади омываемой по-

верхности, определяемой как проектный параметр), длина самолета, определяемая в 

блоке формирования графика площадей, размах крыла (в случае, если  в ТЗ задано 

требование по размещению в ЖБУ), положение миделевого сечения по длине само-

лета, положение центрам масс ГЧФ и двигателя, степень продольной статической 

устойчивости и относительная площадь консолей крыла. 

Таблица 1. Перечень граничных условий 

 

Анализ статистических зависимостей позволяет сформировать диапазоны зна-

чений для задания граничных условий: в частности положение миделевого сечения 

(см. рис. 3), положение фокусов, относительную площадь консолей и другие 

геометрические и аэродинамические параметры (см. табл. 2). 



Рис.3 Статистическое положение миделевого сечения  

у существующих самолетов 

 

Таблица 2. Значения геометрических и аэродинамических параметров  

фронтовых самолетов 

Примером компоновочных граничных условий, учитываемых при синтезе 

схемы, является матрица неварьируемых компоновочных элементов (см. табл. 3), 

которая описывает параметры моноблока РЛС, кабины, отсеков, двигателя, колес 

шасси и других характерных элементов компоновки. 

 

Таблица 3. Матрица неварьируемых компоновочных элементов 
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Формирование графика площадей осуществляется на основании предвари-

тельно oпpeделенного объема и заданного положения миделевого сечения. Для это-

го используется формула задания тела Сирса-Хаака (см. рис. 4), трансформирован-

ного таким образом, чтобы дистанция миделевого сечения, исходя из статистиче-

ских данных, совпадала с традиционным его положением  у существующих самоле-

тов (см. рис. 5). Местоположение миделевого сечения несущих поверхностей, на ос-

нове анализа графиков площадей широкого ряда несущих поверхностей, предлага-

ется принимать равной дистанции середины линии 50% хорд консоли (см. рис. 6). 

Для определения значения площади миделевого сечения используется проект-

ный критерий отношения тяги двигателей к площади миделевого сечения, предло-

женный В.И. Антоновым в работе [1].  



Рис. 4 Сопоставление параметров «аэродинамических» графиков площадей 

при одинаковом значении объема и различных удлинениях 

 

Рис. 5  «Трансформированный» график площадей 

 

Рис. 6 Закон распределения площадей полных поперечных сечений  

самолета по его длине 

 



За основу определения положения крыла по длине самолета взята идея о том, 

что спроектированный самолет должен обладать наименьшим из возможных сверх-

звуковым сопротивлением, т.е. необходимо стремиться к тому, чтобы положение 

миделевого сечения по длине самолета было наиболее рациональным. В соответст-

вии с работой [3] предпочтительными с точки зрения минимальной волновой при-

бавки сопротивления положениями миделевого сечения по длине самолета будет 

диапазон 60-65% от длины самолета. 

Для определения положения крыла по длине самолета необходимо «связать» 

положение миделевого сечения самолета и положения крыла, для этого делается до-

пущение о том, что положение миделевого сечение крыла и самолета – совпадают. 

На основании методики, описанной в [3], было предложено считать положе-

ние миделевого сечения ОЧК в середине линии 50% хорд. Следовательно, для опре-

деления положения крыла (см. рис. 7) по длине самолета необходимо определить 

точку середины линии 50% хорд ОЧК. Для определения геометрии ОЧК необходи-

мо определить «ширину борта» фюзеляжа, т.е. поперечную координату ZБ, опреде-

ляющую геометрическую (а не технологическую) границу ОЧК и фюзеляжа. Для 

определения ZБ в настоящей работе предлагается воспользоваться проектным пока-

зателем, предложенным в [1] - SКОНС (отношением площади консолей крыла к пло-

щади базовой трапеции). 

Примечание: в данной работе крыло на плановой проекции формируется с 

учетом минимизации «нелинейностей» в характеристике mz
Су

, т.е., в соответствии с 

[2], реализуется отрицательная стреловидность задней кромки крыла. 



На основании анализа значений SКОНС/SБК для ряда самолетов (см. табл. 2) 

можно сформулировать рекомендации для данного критерия (при определении в 

первом приближении параметров плановой проекции и ограничений по ZБ) для са-

молетов, выполненных по нормальной балансировочной схеме - SКОНС/SБК 0.5. 

Далее определяется ZБ, для чего предлагается разработанная формула: 
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С учетом определения Zб и сделанных выше допущений разработана формула 

для определения положения крыла по длине самолета: 

 
  













2

z

4

l
tgχbb

l

z

4

bb
LLx ббк

пкk0

бк

бk0
мидcкр     (2) 

Следовательно, можно определить координату начала САХ (Ха) по длине са-

молета:  

 
 k0

пкбкk0
a

bb4

tgχl2bb
x




  (3) 

 

Далее в первом приближении определяется положение центра масс (Хт), зави-

сящее от степени продольной статической неустойчивости.  

На основании анализа положений аэродинамического фокуса для ряда самоле-

тов аналогов (см. табл. 2) положение центра масс пустого самолета в первом при-

ближении предлагается определять на дистанции (0.25-0.4)ba от начала САХ в зави-

симости от задаваемой степени продольной статической неустойчивости (mz
Cy

, на 



практике не более 5%) и балансировочной схемы самолета. Необходимо учитывать 

и влияние формы плановой проекции - развитый наплыв сдвигает аэродинамиче-

ский фокус вперед по полету, в то время как широкие хвостовые балки (ZБХБ>400 

мм) сдвигают его назад. Значительный вклад в изменение положения фокуса вносит 

ГО: «врезанным» в крыло – на величину порядка 1,5-3%, удаленно расположенным 

– на 6-8% САХ. 

Следовательно,  

Х
0

Т=ХКР + ХА + 0.25-0.4 ba   (4) 

в зависимости от задаваемой mz
Cy

 и плановой проекции самолета. 

 



Рис. 7. Алгоритм нахождения положения крыла посредством  

графика площадей самолета. 

 

Дальнейшее формирование плановой проекции обуславливается взаимосвя-

занными компоновочными признаками (КП), составляющими в совокупности ком-

поновочную схему.  Необходимо проводить работу с учетом влияния КП друг на 

друга. 

Табл. 4 наглядно представляет множество возможных вариантов компоновоч-

ных схем и позволяет структурировать схемные решения компоновки самолета. 

 



 

Таблица 4. Матрица компоновочных признаков самолета 

 

Для определения в первом приближении положения двигателей по длине са-

молета используется допущение о том, что планер сбалансирован (по массе пустого 

самолета), а основное влияние на положение центра тяжести на этом этапе оказыва-

ет оборудование и системы, установленные в ГЧФ, и силовая установка, которые 

смещают его назад. Задание теоретических обводов ГЧФ, определение массы обо-

рудования ГЧФ и положения его центра масс описано в работе [6]. 

В соответствии с вышесказанным, условие «сбалансированности» самолета по 

«массе пустого» относительно центра тяжести пустого самолета может быть записа-

но как: 

А*GГЧФ=В*GСУ    (5), 



где А и В - плечо до центра масс пустого самолета от центра масс оборудова-

ния ГЧФ и силовой установки соответственно (см. рис. 9). 

Согласно вышеизложенному выражение для определения положения двигате-

ля по длине самолета в первом приближении может быть записано как: 

   000

T

ДВ

TСУ

ГЧФ
ГЧФ

TTДВ XX
G

G
XXX      (6), 

где Х
0

Т – положение центра масс пустого самолета (в первом приближении); 

ХТ
ГЧФ

 – положение центра масс оборудования ГЧФ; G
ГЧФ

 – масса оборудования 

ГЧФ; G
СУ

 – масса силовой установки; ХТ
ДВ

 – расстояние от плоскости входа в двига-

тель до положения центра масс двигателя. 

 

В свою очередь GСУ=GДВ*kПОСТ, где kПОСТ -  коэффициент поставочной массы 

двигателя в зависимости от исполнения двигателя (наличие управляемого сопла для 

поворота вектора тяги) лежит в диапазоне 1.15…1.25. 

Если после определения положения двигателя по длине самолета реализуется 

ситуация Х
0

ДВ+LДВL
0

С, необходимо изменить Х
0

Т, уменьшив ХКР, до выполнимости 

условия Х
0

ДВ+LДВL
0

С, с учетом соблюдения всех описанных ранее зависимостей. 

 

Определение положения двигателя по ширине осуществляется в несколько 

этапов. Используется схема зависимостей компоновочных признаков (КП), сущест-

вующие компоновочные параметры и граничные условия, описанные в [6]. 



Для каждого варианта КП Е (расположения грузового отсека) определяются 

соответствующие варианты КП В и КП С (расположения воздухозаборников и дви-

гателя) соответственно (см. рис. 8). 

 

Рис. 8 Схема определения КП С. 

 

При этом предлагается параметры соответствия описанные в табл. 5. 

 

Таблица 5. Параметры соответствия КП С и ZДВ. 

Компоновочный признак 

Зн

ачение 

КП 

Описа-

ние значения 

КП 

Значе-

ние ZДВ 

КП С 

(схема расположения двига-

телей) 

1 
Пакет-

ная 

 

0.75DСОПЛА* 

2 
Разне-

сенная 

 

0.75DСОПЛА* 

 

* - принимается условие, что расположение двигателей при расстоянии между 

соплами менее 0.5DСОПЛА считается пакетным, более 0.5DСОПЛА – разнесенным. 

Зависимость положения двигателей от существующих компоновочных пара-

метров может быть отражена в виде: 



 

Граничными условиями для положения двигателей является выражение вида:  

    (7) 

Учитывая описанные зависимости и соблюдая условие «непротиворечия» ме-

жду ними, с помощью выражения (8) можно определить положение двигателей са-

молета в первом приближении. 

 

Рис. 9. Схема определения положения двигателей самолета  

в первом приближении. 

 

Для определения положения воздухозаборника в данной работе предлагается 

на начальном этапе пользоваться статистическими данными по минимальному зна-

чению длины канала в зависимости от схемы расположения в/з и двигателя. 



 

Предлагается следующее выражение для расчета длины канала: 

dLkL ВХ

MIN

КАНK

MIN

КАН
      (8), 

где kК – коэффициент, зависящий от дополнительной длины канала, обу-

словленной применением регулируемых панелей (см. табл. 6), статистические дан-

ные. 

Таблица 6. Значения коэффициента kК в зависимости от типа в/з. 

 
Регулируемый 

в/з 

Нерегулируе-

мый в/з 

kК 1 0.93 

 

L
MIN

КАН
- минимальная (статистическая) относительная длина канала, равная от-

ношению истинной длины канала к диаметру канала на входе в двигатель. 

dLL ВХ

MIN

КАН

MIN

КАН
/  (9), 

dВХ - диаметр канала на входе в двигатель. 

 

L
MIN

КАН
зависит от схемы расположения в/з и двигателя. На основании анализа 

статистических данных построена табл. 7. 

Таблица 7. Значение L
MIN

КАН
для двухдвигательных самолетов. 

Схема расположения В/З 

Схема распо- 

ложения двигателей 

«пакет-

ная» 

«раз-

несенная» 

«пакетная» 6.5-7 6 

«разнесенная» - 4.5 



 

Следовательно, положение воздухозаборников (в первом приближении) может 

быть взято исходя из уже определенного положения дистанции входа в двигатель и 

минимальной длины канала с помощью выражения 

Х
0
вз =Х

0
дв- L

MIN

КАН
*dВХ      (10). 

На этом основании, принимая условия о том, что границы воздухозаборника 

не должны выходить за ограничение по ширине фюзеляжа (Zб), а фюзеляж должен 

заканчиваться не раньше, чем дистанция начала сопла, можно определить мини-

мальную площадь плановой проекции фюзеляжа и консолей крыла (рис. 10).  

 

Рис. 10. Определение минимальной площади плановой проекции  

фюзеляжа и крыла 

 

Для определения площади ГО предлагается использовать зависимость 

(SГО*LГО) от (SПЛАН*LС), где: SГО – площадь ГО, LГО – плечо ГО от ЦМ самолета. 

Физический смысл предлагаемой зависимости заключается в том, что (при 

прочих равных) эффективность оперения обеспечивать устойчивость и управляе-



мость определяется соотношением (SГО*LГО), в то время как мерой, характеризую-

щей аэродинамические и инерционные (динамические) аспекты поведения самолета 

в продольном и путевом каналах, является (SПЛАН*LС). Это выражение справедливо, 

т.к. отражает типовое распределение площади и массы по длине самолета для типо-

вой компоновки самолета, выполненного по нормальной балансировочной схеме. 

Как показано на рис. 11, можно построить линейную зависимость между 

(SГО*LГО) и (SПЛАН*LС), основанную на анализе геометрических параметров ряда су-

ществующих самолетов: 

SГО*LГО =0.0321 * (SПЛАН *LС) + 3.3245 (11) 

Далее для определения SГО предлагается воспользоваться выражениями (12) и 

(13).  

SГО  Sплан – Sконс – Sфюз  (12) 

Т.е. площадь ГО не должна превышать разницу между предварительно опре-

деленной Sплан и минимальной площадью плановой проекции фюзеляжа и крыла (см. 

рис. 9). В противном случае не будет реализовано условие по обеспечению необхо-

димых проектных параметров.  

SГО = (SГО*LГО ) / LГО = 0.0321 * (SПЛАН *LС) + 3.3245/ LГО    (13) 

Выражение (13) является следствием (11), а LГО предлагается определять в за-

висимости от наличия или отсутствия у самолета  БХБ: 

В качестве условия определяющего возможность наличия БХБ предлагается 

использовать выражение (14): 

Zб –(Zдвиг + Dсопл/2)  0 (14) 



При отсутствии БХБ: LГО определяется дистанцией крепления задней опоры 

двигателя (в зависимости от его конструкции), т.к. на этой дистанции будет уста-

новлен последний по полету силовой шпангоут фюзеляжа, следовательно, закрепле-

ние оси ГО возможно осуществлять не более чем на данной дистанции. 

Ось ГО, определяющую LГО, в соответствии со стремлением уменьшить как 

вероятность флаттера ГО, так и минимизировать шарнирные моменты ГО, рекомен-

дуется определять на четверти САХ ГО. 

При условии наличия БХБ, при определении LГО имеет смысл руководство-

ваться следующими факторами: 

- непревышение рекомендуемой длины самолета – Lс; 

- максимально рекомендуемая (по условиям жесткости и прочности) длина 

консольного участка БХБ исчисляемая от последнего по полету силового шпангоута 

фюзеляжа, определяемого дистанцией крепления задней опоры двигателя, до оси 

вращения ГО – не более ~ 1 м (для SГО=10-13 м
2
, и Gпуст=15-20 т). 

 

Рис. 11. Зависимость SГО*LГО от SПЛАН*LС. 



 

После определения параметров и положения ГО формируется в первом при-

ближении плановая проекция самолета. Следовательно, возможно выполнить про-

верку ее аэродинамической и динамической балансировки в соответствии с заранее 

заданным положением ц.м. самолета. 

Аэродинамическая балансировка проверяется путем составления расчетной 

схемы, представляющей собой разбиение контура плановой проекции на плоские 

панели, и определения посредством имеющихся программных комплексов истинно-

го положения фокуса самолета по углу атаки. Далее осуществляется сопоставление 

положения фокуса и ц.м. для проверки реализации заданной mz
Сy

. 

 

Рис. 12. Обобщенная схема формирования плановой проекции и центровки. 



Динамическая балансировка проверяется исходя из положения относительно 

ц.м. самолета центра парусности плановой проекции, который, в соответствии с [2], 

определяется соотношением S1*L1 и S2*L2 (см. рис. 12). Динамическая балансировка 

определяет особенности поведения самолета на больших (~90) углах атаки. Для 

гарантии устойчивости самолета при нахождении на этих режимах необходимо, 

чтобы центр парусности располагался позади ц.м. самолета. Это условие обеспечи-

вается при соблюдении условия, определяемого выражением: 

1122
LSLS   (15) 

Проверка реализуемости граничных условий осуществляется для контроля 

получившихся результатов работы методики. Алгоритм проверки сводится к срав-

нению полученных на данном этапе работы методики результатов (геометрических 

параметров) с определенными ранее проектными параметрами. При невыполнении 

граничных условий осуществляется варьирование решений, определяющих синтез 

схемы, начиная с наименее «важных» по порядку (см. табл. 8), до выполнимости 

граничных условий. При невозможности выполнения одного или рядя условий ва-

риант схемы не рассматривается в дальнейшем. 

 

Благодаря проверке реализуемости граничных условий на данном этапе (т.е. 

до начала расчета многообразия вариантов с точки зрения геометрических и весо-

вых показателей, а так же ЛТХ) реализована возможность сократить количество 

«лишних» вариантов и тем самым сократить трудоемкость и время на их дальней-

ший анализ. 



После проверки реализуемости граничных условий осуществляется дальней-

ший синтез схемы – проработка продольных и поперечных сечений, размещение 

компоновочных элементов, расчет массовых и аэродинамических характеристик. 

Представленный метод определения рациональных вариантов геометрическо-

го облика самолета на ранних этапах проектирования позволяет заранее отбросить 

не реализуемые векторы проектных решений, что в свою очередь позволит сокра-

тить временные и материальные затраты на синтез облика самолета и повысить ка-

чество. 

Таблица 8. Категории элементов компоновки 

Порядок 

важности 

параметра 

Совокупность решений определяющих ККС Параметр (решение) 

принятое при формировании 

ККС 

«0» Проектные параметры SПЛАН, SОМ; VС  

1 Геометрические характеристики самолета λС, LC, SМИД 

2 Геометрические параметры крыла и фюзеляжа SБК, SКОНС; ZБ, λБК, χБК →VБК 

3 Компоновочные признаки Схема расположения 

воздухозаборников, 

двигателей, отсеков и т.п. 

4 Варьируемые параметры плановой проекции Хкр, Хго, Sго, Хдв, Zдв 
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