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В первой части настоящей статьи [1] был рассмотрен алгоритм 

многодисциплинарной оптимизации параметров облика летательного аппарата (ЛА) 
самолётного типа с использованием метода дифференциальной эволюции. Результатом 
данного алгоритма является вектор значений проектных параметров, обращающих 
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целевую функцию в минимум  _

0 1 2 1 2 1 2 1 02, λ , λ , χ , χ , η , η , δ , , ,,in opt opt opt opt opt opt opt opt opt optopt optm L S V poptx . 

Кроме этого, результатом работы алгоритма является ряд промежуточных значений па-
раметров проекта, имеющих важное значение для сравнения полученного результата с 
альтернативными решениями и для проведения дальнейших этапов проектирования, в 
том числе массы частей беспилотного летательного аппарата (БПЛА), лётно-
технические, энергетические, аэродинамические характеристики, облик самолёта и т.п. 
Эти данные можно получить из информации, содержащейся в результатах работы бло-
ков m2, m6, m7 и 3.1 оптимизационного алгоритма [1, рис. 2]. Назовём их «дополни-
тельными» и рассмотрим получение важнейших из них.  

 
1. Дополнительные результаты оптимального решения 

1.1 Масса частей самолёта 
1.1.1 Масса энергоносителя 
В случае использования БПЛА двигателя внутреннего сгорания (ДВС) (или другого 

типа двигателя на топливе) относительная масса топлива определяется по формуле: 
 

топ em NC t ,           (1) 

 
где: N  – энерговооружённость, кВт/кг (блок m6 и блок 3.1 [1, рис. 2]); eC  – удельный 

расход топлива, кг/(кВт.ч); t – время полёта, ч. 
В случае использования БПЛА с электрическим двигателем относительная масса ак-

кумуляторных батарей будет равна: 
 

акк
суη

gNt
m

E
 ,            (2) 

 
где: суη – КПД силовой установки; E – удельная энергоёмкость аккумулятора, кВт.ч/кг; 

g – ускорение свободного падения, м/с2. 
1.1.2 Масса силовой установки включает в себя массу воздушных винтов и двига-

теля с системами обеспечения работоспособности – топливной системой для ДВС и 
контроллерами электрических двигателей в случае их использования в качестве сило-
вого агрегата. Относительная масса двигателя вычисляется по формуле: 

 

суm kN  ,          (3) 

 
где: k – учитывает увеличение массы силовой установки за счёт систем;   – удельная 
масса двигателя, кг/кВт. 

1.1.3 Масса конструкции планера БПЛА, включающая в себя массы крыла, опе-
рения, фюзеляжа и шасси, определяется обычно с использованием так называемых ве-
совых формул, представленных в специализированной литературе [2 – 5]. Однако, в ря-
де исследований по весовому анализу авиационных конструкций [6; 7] показано 
существенное различие величин относительных масс, получаемых по различным фор-
мулам как гипотетических, так и существующих самолётов. При этом отмечено, что 
более высокую точность в широком диапазоне взлётных масс дают весовые формулы, 
которые учитывают этот фактор и удельную нагрузку на крыло. Поэтому в данной ра-
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боте при выборе весовых формул предпочтение отдавалось тем, которые учитывают 
масштабный фактор: 0 0 кр, ,m p S  и т.п.  

Для оценки относительной массы крыла использовалась формула, заимствованная 
из [3]: 

 
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кр мех кон мт p 1,5
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 
 

,         (4) 

 
где: мехk  – коэффициент, учитывающий механизацию крыла; конk  – коэффициент, учи-

тывающий тип конструкции крыла; мтk  – коэффициент, учитывающий марку основного 

материала конструкции крыла;   – коэффициент разгрузки крыла; рn  – расчётная пе-

регрузка;   – удлинение крыла; S – площадь крыла, м2;   – стреловидность крыла,  ; 
  – коэффициент, учитывающий эффективность работы продольных силовых элемен-
тов; 0c  – корневая относительная толщина крыла; кc  – концевая относительная толщи-

на крыла;   – сужение крыла. 
Масса конструкции фюзеляжа определялась по формуле, заимствованной из [4]: 
 

ф 1,2
ф макс полн

0 ф ф

0,23 l
m V S

m b h



,                 (5) 

 
где: 0m  – взлётная масса, кг; максV  – предельная расчётная скорость, м/с; фl  – длина фю-

зеляжа, м; фb  – максимальная ширина фюзеляжа, м; фh  – максимальная высота фюзе-

ляжа, м; полнS  – полная площадь внешней поверхности фюзеляжа, м2. 

Масса вертикального оперения определялась по формуле из [5]: 
 

1,2
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0
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1100
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m
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 
,         (6) 

 
где: воS  – площадь вертикального оперения, м2; крейсV  – крейсерская скорость, м/с. 

Масса шасси может быть найдена путём сложения масс передней и основных сто-
ек, которые определяются отдельно по формуле из [4]: 
 

1 2
ш ш 01 4

0 0
g

A B
m k C Dm

m m

 
    

 
,        (7) 

 
где: шgk  – коэффициент, учитывающий положение крыла относительно фюзеляжа; A, B, 

C, D – статистические коэффициенты, способы определения их значений можно  
найти в [4]. 

В перспективе планируются использование весовых формул на основе критерия 
«силовой фактор», приведённых в [8], с учётом того, что диапазон взлётных масс и аб-
солютных размеров существующих и перспективных БПЛА чрезвычайно широк. 
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1.2 Геометрические характеристики 
Вычисление геометрических характеристик особи из оптимальной генерации 

производится на основе входной величины взлётной массы 0 ,
in

s gm , удельной нагрузки на 

несущую систему 0 ,s gp  и других относительных геометрических параметров из вектора 

особи optx .  
Суммарная площадь несущих поверхностей БПЛА S  определяется по формуле: 

 

0

0

m
S

p  ,          (8) 

 
где: 0m  – взлётная масса, кг; 0p  – удельная нагрузка на несущую систему, кг/м2.  

Остальные абсолютные геометрические характеристики каждой несущей поверх-
ности находятся по соотношениям: 

 

1 2S S S   ;           (9) 

j j jl S  ;         (10) 
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0 j kj jb b  ;         (12) 
2

САХ 0 2

2 1
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b b
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где: 1S  – площадь передней несущей поверхности крыла, м2; 2S  – площадь задней не-

сущей поверхности, м2; l – размах крыла, м;   – удлинение крыла; j – индекс ( 1j   или 

2); 0b  – корневая хорда крыла, м; кb – концевая хорда крыла, м;   – сужение крыла; 

САХb  – средняя аэродинамическая хорда (САХ), м. 

Геометрия фюзеляжа описывается относительными и абсолютными параметрами: 
удлинением фюзеляжа ф , удлинением носовой и хвостовой части фюзеляжа н.ч , х.ч , 

эквивалентным диаметром миделева сечения э
фd , м, удельной нагрузкой на мидель 0мp , 

кг/м2. 
Особенностью предлагаемой методики является использование геометрических 

параметров S  и 2 2 1S S S , которые позволяют рассматривать аэродинамические 

схемы из одной или двух несущих поверхностей без разделения их на нормальную 
схему, схему «утка», схему «тандем» или летающее крыло (бесхвостка). Величина 2S  

является варьируемым параметром при оптимизации. В случае 2 1S   БПЛА получает 

нормальную схему, в случае 2 1S   – схему «утка», если 2 1S   – схему «тандем», если 

2 0S   – это схема летающее крыло или бесхвостка.  

При этом выделяется главная несущая поверхность: передняя, если 1 2S S , и, 

наоборот, задняя, если 1 2S S . Нормирование аэродинамических коэффициентов и от-

носительных геометрических характеристик осуществляется относительно САХ глав-
ной поверхности. 
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1.3 Расчёт аэродинамических характеристик БПЛА 
Расчёт аэродинамических характерстик БПЛА (блок m2, блок 3.1 [1, рис. 2]) 

осуществляется для аэродинамической компоновки БПЛА, полученной для каждой 
особи s,gx . Определение несущих свойств и индуктивной составляющей лобового 

сопротивления выполняется с помощью метода дискретных вихрей (МДВ) [9 – 11] с 
использованием отрытого програмного обеспечния AVL [12], а учёт сжимаемости и 
расчёт сил вязкого трения выполняется на основе инженерных методов.  

Основная задача используемого блока моделей аэродинамики – это определение 
аэродинамического качества на каждом из этапов полёта с целью оценки потребных энер-
гетических характеристик силовой установки и количества энергоносителя, определяемых 
потребной энерговооружённостью на различных этапах полёта: 

 

вин

sin cos

sin cos

V K
N

K

 

   

,         (14) 

 
где:   – угол наклона траектории полёта,  ;   – угол атаки, o; K – аэродинамическое 
качество; V – скорость полёта, м/с; вин  – коэффициент полезного действия (КПД) вин-

тов. 
Аэродинамическое качество, определяющее энергетические затраты на каждом из 

этапов полёта, определяется соотношением соответствующих этому режиму полёта ко-
эффициентов подъёмной силы yac  и лобового сопротивления axc . 

 
1.4 Балансировка БПЛА 
Определение аэродинамического качества и потребных энергетических характе-

ристик БПЛА осуществляется при обеспечении равновесия БПЛА в вертикальной 
плоскости, то есть выполняются условия: 
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где: zM  – продольный аэродинамический момент относительно центра масс, Нм;  

aY  – подъёмная сила, Н; 
балaY  – подъёмная сила, потребная для равновесия по оси ay  

скоростной системы координат, Н; аХ  – сила лобового аэродинамического сопротив-

ления, Н; P – сила тяги силовой установки, Н; G – вес БПЛА, Н. 
Значение коэффициента подъёмной силы 

балyaс , необходимое для обеспечения 

равновесия по оси ay , определяется по формуле: 

 

бал
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cos

1 2ya
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V
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,           (16) 

 
где: g – ускорение свободного падения, м/с2; 0p  – удельная нагрузка на крыло, кг/м2;  
  – угол наклона траектории,  ;   – плотность воздуха, кг/м3; V – скорость полёта, м/с. 

Коэффициент подъёмной силы yac  летательного аппарата зависит от угла атаки и 
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углового расположение несущих поверхностей относительно друг друга, а коэффици-
ент продольного момента относительно центра масс зависит ещё и от выбранной сте-
пени продольной устойчивости. 

Задача обеспечения равновесия (15) представляет собой задачу оптимизации по 
обеспечению равенств (15а) и (15б) с двумя переменными:  

 

 
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бал

2

2

, 0, (а)

, 0, (б)
z

ya ya

vvvm vvvvvvvv

vvvvc с v

  
    

            (17) 

 
где:   – угол атаки,  ; 2  – угол установки балансирующей аэродинамической по-

верхности,  .  
Используемые модели аэродинамики определяют линейный характер зависимо-

стей в (17), поэтому в работе предлагается использовать следующий алгоритм с широ-
ким использованием аналитических методов с целью повышения быстродействия ре-
шения данной задачи: 

– расчёт характеристик: подъёмной силы yac  и продольного аэродинамического 

момента относительно носка САХ главной несущей поверхности zAm  численным мето-

дом МДВ в программном обеспечении (ПО) AVL для двух разных сочетаний угла атаки 
  и угла установки задней поверхности 2 ;  

– на основе полученных данных выполняется линейная аппроксимация аналити-

ческих зависимостей    2 0 2,ya yac c        и    2 0 2, ,yac

zA z zA yam m m c      ; 

– вычисляется положение аэродинамического фокуса по углу атаки относительно нос-

ка САХ главной несущей поверхности ф
yac

zAx m  , и рассчитывается требуемое положение 

центра масс, которое обеспечит заданный запас продольной статической устойчивости: 
 ц.м ф ц.м фx x x x   , где  ц.м фx x    – требуемый запас продольной статической устой-

чивости; 
– производится пересчёт зависимости  ц.м 2,zm    относительно требуемого по-

ложения центра масс (рис. 1): 
 

0
ц.м 0 0 ya

zA z
z z ya z c

zA

m m
m m c m

m


      ,          (18) 

 
– находятся аналитические выражения двух прямых, полученные пересечением 

плоскости  2,yac f    с плоскостью 
балya yac с  и плоскости  ц.м 2,zm f    с  

плоскостью ц.мzm = 0, то есть находятся решения (17а) и (17б) независимо друг от друга 

(рис. 2 – 4); 

 
Рис. 1. Определение коэффициента продольного момента относительно центра масс 
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Рис. 2. Зависимость  

ц.мzm  от  и 2  
Рис. 3. Зависимость  

yac  от   и 2  
Рис. 4. Решение условия 
балансировки БПЛА 

 
 

– задачи (17) решаются аналитически, решением является точка  * *
2В ,    пересе-

чения двух прямых  
бал2,ya yac с    и  ц.м 2, 0zm     (рис. 4); 

– выполняется расчёт величин  * *
2,yac    и  * *

ц.м 2,zm    на основе моделей мето-

да МДВ в ПО AVL для проверки условия балансировки. 
 
1.5 Визуализация результатов оптимизации в виде плановой проекции и его 

трёхмерной модели 
После завершения цикла оптимизации создаётся файл в формате *.xlsx, содержа-

щий все геометрические параметры последней генерации.  
В конце основной программы оптимизации добавляется модуль для запуска про-

граммы FreeCAD [13] через пакет Python. 
Построение 3D-моделей осуществляется с помощью файлов макросов, написан-

ных на языке Python. Этот файл макроса создаёт 3D-модель на основе геометрических 
параметров, содержащихся в файле *.xlsx, сохраняет изображение модели в формате 
.png, закрывает программу FreeCAD после выполнения задачи и помещает в папку 
установки FreeCAD. Благодаря функции «запускать макрос при запуске» FreeCAD ав-
томатически запускается файл макроса, и весь процесс происходит в фоновом режиме в 
системе. 

 
2. Анализ достоверности моделей и методики 

2.1 Валидация математических моделей аэродинамики 
В рассматриваемой методике оптимизации аэродинамические характеристики 

БПЛА рассчитываются по заданным геометрическим параметрам по методике МДВ с 
подключением ПО AVL в комбинации с формулами инженерных методик на платфор-
ме Python. Валидация получаемых результатов расчёта осуществлена на основе сравне-
ния с экспериментальными данными, полученными в аэродинамической трубе Самар-
ского университета Т-3 весовым методом [14]. Описание экспериментальной установки 
представлено в [15; 16]. Исследовалась модель с геометрическими характеристиками, 
представленными на рис. 5. 

Для валидации рассматривались интегральные аэродинамические коэффициенты 

yac , aхc , zт  в зависимости от угла атаки. 

На рис. 6 представлены полученные экспериментальные данные и результаты 
расчёта. 
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a б 

 
Рис. 5. Экспериментальная модель в аэродинамической трубе: 

а – установка модели в аэродинамической трубе; 
б – геометрические параметры экспериментальной модели 

 
 
 
 

 

   
           а              б         в 

 
Рис. 6. Аэродинамические характериcтики:  

а – зависимость aхc  от  ; б – зависимость yac  от  ; в – зависимость zт  от  ; 

 расчёты по AVL;     экспериментальные данные 
 
 
 

Коэффициенты вариации расхождения данных по коэффициентам yac , aхc  и zт  

составили 6,8%, 6,1%, 7,3% соответственно, что свидетельствует о достоверности ис-
пользуемой аэродинамической модели в алгоритме [1]. 

 
2.2 Валидация моделей и алгоритма расчёта целевой функции 
Для оценки достоверности расчёта целевой функции и характеристик, получае-

мых по разработанной программе, выполнялся однократно расчёт важнейших характе-
ристик двух существующих БПЛА по опубликованным данным: БП-1 [17] и БП-2 [18]. 
Основные параметры, использованные в расчётах, приведены в табл. 1. 
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Таблица 1. Параметры БПЛА БП-1 и БП-2 

Параметры БП-1 БП-2 

Передняя несущая поверхность 
Удлинение  19 20 
Стреловидность по передней кромке, о 7,22 1 
Сужение 2,77 3 
Угол установки, о 2,5 2,5 

Задняя несущая поверхность 
Удлинение 6,75 20 
Стреловидность по передней кромке, о 0 1 
Сужение 1 3 
Относительное расстояние между передними и задними 

крыльями 
САХ

L
L

b

 
 

 
 4,368 5,55 

Относительная площадь 2
2

1

S
S

S

 
 

 
 0,257 1 

Вертикальное оперение 
Удлинение 4,4 1,3 
Стреловидность по передней кромке, о 0 12,5 
Сужение 1 2,3 
Площадь, м2 3,13 3 

Фюзеляж 
Длина, м 8,23 11,13 
Удлинение 10,7 10,6 

Лётные характеристики 
Скорость, м/с 47 55 
Удельная нагрузка на крыло, кг/м2 73,18 90 
Время полёта, ч 35 24 

Масса 
Масса полезной нагрузки, кг 204 600 

Двигатель 
Двигатель 1хПД Rotax 914UL 2хПД Rotax 914UL 
Относительная масса  0,075 0,076 
Мощность, кВт 84,5 при 5800 об/мин 84,5 при 5800 об/мин 
Удельный расход  
топлива, кг/(кВт.ч) 

в взлётном режиме 0,285 0,285 
в крейсерском режиме 0,27 0,27 

 
Сходимость решения уравнения существования в предлагаемой методике концеп-

туального проектирования обеспечивается в общем цикле оптимизации. Поэтому для 
решения уравнения существования в прямом однократном расчёте целевой функции с 
исходными данными из табл. 1 использован обычный итерационный цикл. Рассмотре-
ны этапы полёта: взлёт, набор высоты, крейсерский режим, снижение и посадка с учё-
том балансировки БПЛА в вертикальной плоскости на всех режимах полёта.  

В табл. 2 приведены полученные результаты расчёта целевой функции – взлётной 
массы, а также массы пустого БПЛА, массы топлива, массы двигателей и их макси-
мальной мощности. Аналогичные характеристики существующих рассматриваемых 
БПЛА также приводятся в табл. 2 для сравнения с результатами расчётов. 

Отличие результатов расчёта взлётной массы, а также масс основных частей двух 
существующих БПЛА по предложенной методике не превысило 3…4%. Отличие рас-
чётной потребной мощности силовой установки и фактической максимальной мощно-
сти силовой установки рассмотренных БПЛА находится в пределах 4…5%. Результаты 
сравнения данных в табл. 2 позволяют оценить точность расчёта основных характери-
стик БПЛА с помощью предлагаемой методики как достаточную для проектирования. 
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Таблица 2. Результаты расчёта  

Параметры БП-1 Расчёт Погрешность % БП-2 Расчёт Погрешность % 

Взлётная масса, кг 1020 1015 0,49 2000 2055 2,68 
Масса двигателей, кг 76 79 3,9 152 150 1,3 
Масса топлива, кг 302 316 4,4 450 458 1,8 
Пустая масса, кг 514 495 3,7 950 997 4,7 
Макс. мощность  
двигателя, кВт 

84,5 88,3 4,3 2×84,5 2×84,1 0,01 

Крейсерское аэроди-
намическое качество 

н/д 23,0 - н/д 24,8 - 

 
3. Решение прикладных задач оптимизации 

С помощью предложенной методики оптимизации рассмотрено решение задач по 
улучшению характеристик двух существующих БПЛА (БП-1 и БП-2) путём оптимиза-
ции ряда их основных параметров. В качестве целевой функции использовалась взлёт-
ная масса 0т . 

В данных примерах использована общая постановка задачи [1, (1)] и использова-
лись функциональные ограничения [1, (2) – (5)].  

Список исходных данных для оптимизации показан в табл. 3. В табл. 4 представ-
лены некоторые настройки алгоритма оптимизации. 

 
 

Таблица 3. Исходные данные для оптимизации рассмотренных БПЛА 

Параметры БП-1 БП-2 

Время полёта, ч 35 24 
Запас продольной статической устойчивости    – 0,1 

Удельный расход топлива  

 еС , кг/(кВт.ч) 
набор высоты 0,285 

крейсерский режим 0,27 

Угол наклона траектории полёта 

  ,   

набор высоты +5 
крейсерский полёт 0 
снижение – 5 

КПД винтов 0,75 
Полезная нагрузка  пнm , кг 204 600 

Относительная масса оборудования  обm  0,08 

Удельная масса двигателя   , кг/кВт 0,87 

 
 
Таблица 4. Настроечные параметры алгоритма оптимизации 

Параметры Значение 

Ограничение коэффициента подъёмной силы ( yac ) < 0,6 

Ограничения коэффициента статического момента горизонтального оперения ( гоA ) [0,2…0,6] 
Начальная величина штрафа (U*), кг 60000 
Критерий остановки оптимизации   0,001 
Максимальное количество поколений ( maxw ) 12000 

Миниимальное количество поколений ( minw ) 12 
Количества переменных проектирования (n) 12 
Размер исходной популяции ( 0w ) 120 
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Число особей начальной популяции 120. 
Сходимость оптимизации была достигнута после 123 генераций (g) при затратах 

62 минуты времени на компьютере с Windows 10, процессором Intel(R) Core i7-6700 @ 
3,40 ГГц, оперативной памятью 64 ГБ. Численность последней генерации составила 22 
особи. На рис. 7 на примере БП-2 показана сходимость расчёта взлётной массы в процес-
се оптимизации по используемому алгоритму. 

Результаты работы оптимизационного алгоритма представлены в табл. 5, 6 вместе 
с соответствующими данными для прототипов. В табл. 5 – основные (оптимизируемые) 
параметры, в табл. 6 – дополнительные результаты оптимизации. 

 

 
Рис. 7. Пример расчёта взлётной массы по генерациям 

 
 

 
Таблица 5. Результаты оптимизации параметров БП-1 и БП-2 

Параметры 
БП-1 БП-2 

Значение  
прототипа 

Оптимальные 
значения 

Значение  
прототипа 

Оптимальные 
значения 

1  19 7,6 20 14 

1,   7,22 0 1 2,7 

1  2,77 3 3 1,9 

1,   2,5 0 2,5 2,5 

2  6,75 18,7 20 4 

2 ,  	 0 3 1 0 

2  1 1,62 3 1,6 

2 ,  	 –2,62 –2,0 2,2 –2,2 

L  4,37 4,6 5,55 5,1 

2S  0,26 4,9 1 0,2 

,   – 5,2 – 2,8 
V, м/с 47 45 55 50 

0p , кг/м2 73,2 75 90 92 

0m , кг 1020 914 2000 1667 
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Таблица 6. Дополнительные результаты оптимизации 

Параметр 
БП-1 БП-2 

Исходные 
значения 

Оптимальные
значения 

Погрешность 
% 

Исходные 
значения

Оптимальные 
значения 

Погрешность 
% 

Взлётная масса, кг 1020 914 10,4 2000 1667 16,7 
Масса полезной  
нагрузки, кг 

204 204 0 600 600 0 

Масса оборудования, кг н/д 84,1 – н/д 137 – 

Масса, кг 

передней 
несущей  
поверхности 

н/д 22,4 – н/д 181,7 – 

задней  
несущей  
поверхности 

н/д 123,4 – н/д 25,2 – 

вертикально-
го оперения 

н/д 19,6 – н/д 13,5 – 

фюзеляжа н/д 77,6 – н/д 171,6 – 
шасси н/д 36,5 – н/д 84,1 – 

Масса двигателей, кг 76 76 0 152 132 13,2 
Масса топлива, кг 302 266,6 11,7 450 313,5 30,3 
Масса винтa/винтов, кг – 3,8 – – 8,4 – 
Мощность  
двигателя, кВт 

1х84,5 1х80,6 4,6 2х84,5 2х62,9 25,6 

Относительное  
положение центра масс 

ц.м
ц.м

САХ

x
x

b

 
 

 
  

н/д –0,651 – н/д 0,54 – 

Крейсерский коэффи-
циент подъёмной силы  

н/д 0,59 – н/д 0,59 – 

Крейсерское аэродина-
мическое качество  

н/д 24,7 – н/д 26 – 

 
Из табл. 6 следует, что для обоих прототипов найдены решения с меньшей взлёт-

ной массой для БП-1 – на 10,4% и для БП-2 – на 16,7%. 
Для покомпонентного анализа составляющие взлётной массы представлены на 

гистограммах на рис. 8. На рис. 9 показаны потребные мощности двигателя до и после 
оптимизации.  

 

 
     a б 

 
Рис. 8. Весовые сводки для рассмотренных БПЛА до и после оптимизации: a – БП-1; б – БП-2 
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Рис. 9. Сравнение мощности двигателя прототипа до и после оптимизации 

 
 

Из анализа оптимальных параметров, представленных в табл. 5, следует, что им 
соответствуют существенное изменение облика рассмотренных аппаратов, показанное 
на рис. 10, которое можно рассматривать как разработку рекомендаций по модифика-
ции. 

 

 
а б 

 
Рис. 10. Облик БПЛА по прототипу (А) и после оптимизации (Б): a – БП-1; б – БП-2 

 
 

Рисунки получены автоматически с помощью приложения FreeCAD, которое ис-
пользуется в Batch-режиме для автоматической отрисовки общего вида последней по-
пуляции особей оптимизации. 

Таким образом, рассмотренные примеры показывают работоспособность предла-
гаемого варианта реализации метода оптимизации. Выбранное компактное простран-
ство проектных переменных обладает свойством порождать различные аэродинамиче-
ские схемы. 

 
Заключение 

Предложена методика оптимизации облика БПЛА. Постановка задачи представ-
лена в терминах нелинейного математического программирования. Отдельные особен-
ности методики, связанные с концептуальным проектированием летательного аппарата, 
рассмотрены на двух реальных примерах БПЛА тяжёлого класса с принципиально раз-
личными аэродинамическими схемами. 

А 

А

Б 

Б
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Основное внимание в методике обращено на обеспечение высокой точности 
предсказания взлётной массы летательного аппарата. С этой целью используемый в 
аэродинамических расчётах метод дискретных вихрей протестирован собственным 
натурным экспериментом в аэродинамической трубе. Особенность предлагаемого под-
хода заключается также в учёте и обеспечении продольной балансировки в алгоритме 
определения взлётной массы. Интегрально точность использованных в методике мате-
матических моделей, алгоритмов и программ проверена однократным расчётом взлёт-
ной массы, энерговооружённости и массы топлива каждого из рассматриваемых БПЛА 
по их геометрическим характеристикам. Расхождение между опубликованными основ-
ными параметрами и теми, что получены путём расчётов, находится в пределах 3…4%. 

Оценка точности оптимизационных алгоритмов в сложных многодисциплинар-
ных технических задачах заслуживает специального рассмотрения и, по-видимому, не 
имеет каких-либо общих методов, кроме тестовых функций, тестовых моделей и спе-
циально разработанных задач с известным оптимальным решением [19]. 

Решение задач по оптимизации взлётной массы двух БПЛА по 12 проектным пе-
ременным при заданной полезной нагрузке и времени полёта, характерных для БП-1 и 
БП-2, дало существенное снижение взлётной массы этих аппаратов при определённых 
изменениях облика и геометрических параметров. Полученные результаты можно рас-
сматривать как тестирование достоверности и эффективности методики в целом. 

Определённое внимание при разработке методики уделено её быстродействию.   
С этой целью в оптимизационном алгоритме предусмотрено распараллеливание вычис-
лений взлётной массы каждой особи из популяции, однократный расчёт 0m  и ряд дру-

гих мер. Особого внимания заслуживают результат вычислительного эксперимента, в 
котором в число проектных переменных добавлялось текущее значение целевой функ-
ции – взлетной массы. Согласно предварительным исследованиям, эта мера ускоряет 
процесс оптимизации примерно втрое с получением равноценного результата. Анализ 
причин такого ускорения представляет определенный научный интерес. С использова-
нием названных ускорений время получения решения при 12 проектных переменных 
составляет порядка одного часа на персональном компьютере с процессором Intel(R) 
Core i7-6700 @ 3,40 ГГц, оперативной памятью 64 ГБ, что с учётом сложности много-
дисциплинарной комбинаторной задачи представляется вполне приемлемым. 

Разработка методики и ПО концептуального проектирования БПЛА с достигну-
тыми параметрами точности и быстродействия может рассматриваться как определён-
ный шаг к технологии автоматизированного точного проектирования. 
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