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требований (ТТТ), предъявляемых к реактивному учебно-тренировочному самолету, прове-
ден расчет и определены параметры проектируемого самолета.  Метод позволяет опреде-
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История создания авиационной техники свидетельствует о том, что харак-

теристики нового проектируемого летательного аппарата должны обеспечивать 
уровень его эффективности, превосходящий достигнутый уровень.  

Статистический метод проектирования предполагает получение парамет-
ров нового образца самолета сравнением их со  статистическими данными само-
летов аналогичного назначения. Этот метод проектирования предполагает также 
выбор летно-технических данных и относительных параметров проектируемого 
самолета путем экстраполяции возможного в ближайшие годы их изменения, что-
бы к моменту выпуска серии новый образец самолета не устарел [1]. 

Метод оптимального проектирования самолета начал развиваться с попы-
ток аналитического решения задач выбора наивыгоднейших параметров  самоле-
та с учетом связей между параметрами и его летными характеристиками. Этот 
метод основан на инженерном поиске параметров и характеристик самолета, 
наилучшим образом удовлетворяющих выбранному критерию эффективности [1]. 

Конструктор В. Ф. Болховитинов показал, что если в уравнении весового 
баланса самолета выразить составляющие веса через летные характеристики и 
проектные параметры, то преобразованное уравнение существования позволяет 
не только установить связи между различными характеристиками и параметрами 
самолета, но и анализировать возможности реализации этих свойств на совре-
менном уровне развития авиационной науки и техники. Эффективность самолета 
может быть определена  уровнем весового совершенства самолета в целом и его 
агрегатов  [1]. 

В работах [1, 2, 5] представлены методы общего проектирования самоле-
тов, однако не приведены особенности проектирования современных учебно-
тренировочных самолетов (УТС) с реактивными двигателями.  

Практика показала, что основной характеристикой учебно-тренировочного 
самолета следует считать выживаемость на земле и в воздухе, маневренность, а 
также способность эффективно вести ближний учебный воздушный бой [3, 8]. 

Целью работы является разработка метода выбора наивыгоднейших (опти-
мальных) параметров учебно-тренировочного самолета, удовлетворяющих вы-
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бранному критерию эффективности на основе заданных ТТТ,  норм летной годно-
сти (НЛГ) и ОТТ ВВС (рис. 1) на этапе предварительного проектирования. 

Метод является основой для разработки  эскизного и рабочего проектов 
самолета, имеющего  уровень эффективности, превосходящий уровень самоле-
тов аналогичного класса. 

Для проектирования конкурентоспособного самолета, удовлетворяющего 
перспективным требованиям, разработаны концепции создания учебно-
тренировочного самолета: 

– по аэродинамике – разработка и создание аэродинамической компоновки 
самолета  с крейсерским аэродинамическим качеством, равным 13,5, и взлетным 
аэродинамическим качеством, равным 8; 

– по весовому совершенству – разработка и создание конструкции планера 
и систем с весовой отдачей по полезной нагрузке не менее 48 % (по массе кон-
струкции планера не более 27 %); 

– по прочности – разработка и создание конструкции планера, которая при 
требуемой весовой отдаче и заданной эксплуатационной перегрузке обеспечива-
ет статическую прочность и ресурс не менее 20000 летных часов; 

– по управлению – разработка и создание системы управления самолетом, 
которая должна обеспечивать высокие маневренные характеристики. Полетную 
информацию следует отображать посредством дисплеев. Для повышения харак-
теристик управляемости самолет необходимо оснастить электродистанционной 
системой управления. Нагрузки на командный рычаг на всех режимах полета 
должны находиться в установленных нормами границах; 

– по системам – разработка систем, которые должны обеспечивать надеж-
ную работу во всем эксплуатационном диапазоне; 

– по эксплуатационной технологичности и ремонту – необходимо чтобы 
компоновка самолета давала возможность провести быстрый осмотр, подготовку к 
полету и техническое обслуживание; 

– по выживаемости – разработка и создание систем выживаемости на зем-
ле и в воздухе. 

Метод включает в себя формирование исходных данных, определение 
взлетной массы и геометрических параметров в нулевом приближении, опреде-
ление влияния проектных параметров на взлетную массу самолета в первом и 
втором приближении, выбор оптимальных параметров, расчет взлетной массы в 
третьем приближении, проверку достижения заданных ТТТ, компоновку и цен-
тровку самолета, определение геометрических параметров, разработку чертежа 
общего вида и мастер-геометрии. 

Для выбора оптимальных параметров учебно-тренировочного самолета в 
качестве критерия оптимизации  принята взлетная масса [4] 

min...),,,,,,( 00 →λλη= yxф CCtpfm , 

где  p  – удельная нагрузка на крыло, даН/м2; 

 0t  – стартовая тяговооруженность; 
 η  – сужение крыла; 

 λ , фλ  – удлинение крыла и фюзеляжа; 

 yx CC ,  – коэффициенты аэродинамического  сопротивления и подъемной 

силы соответственно. 
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Рис. 1. Метод выбора оптимальных параметров УТС 
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Проектные переменные должны удовлетворять следующим ограничениям: 
0≥°χ ; 1≥η ;  3≥λ ; 

y турбn.. предVпоспред ppp ≥≥ ,  

где поспредp .  – ограничение по посадочной скорости; 

 
yn.предp  – ограничение по перегрузке при полете в турбулентной атмосфере. 

В работе [8] представлена схема программного комплекса формирования 
облика самолета (рис. 2). Цель формирования облика самолета сводится к опре-
делению допустимого варианта проекта самолета, удовлетворяющего заданным 
требованиям и ограничениям при выбранной схеме самолета и заданном наборе 
независимых параметров, характеризующих его планер и силовую установку. Ко-
нечная цель предварительного проектирования – нахождение оптимального по 
выбранному критерию проекта самолета. Эта цель достигается применением ал-
горитма оптимизации, реализующего процедуру управления, которая позволяет 
определять независимые переменные, добиваясь достижения экстремума целе-
вой функции. 

 
Рис. 2. Схема программного комплекса формирования облика самолета 

 
Приведем реализацию блока весовых расчетов реактивного УТС на этапе 

предварительного проектирования. 
Перед началом расчета должна быть выбрана схема самолета  и исходя из 

статистических данных (табл. 1) определена взлетная масса самолета в нулевом 
приближении. 

Исходными данными для проектирования являются тактико-технические 
требования, предъявляемые к самолету.  

Тактические требования: 
–  масса полезной нагрузки –         2500 кг; 
–  максимальная скорость полета  –      1020 км/ч; 
– практический потолок –  12 км; 
–  радиус действия –                                  875 км; 
–  длина разбега –                                      550 м; 
–  скороподъемность у земли –              120 м/с; 
–  радиус виража – 750 м; 
–  максимальная перегрузка –             +8, -4g. 
Технические требования: 
– требования аэродинамики. Самолет должен иметь такие внешние формы 

частей и их взаимное расположение, качество поверхности и размеры частей, ко-
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торые могли бы обеспечить: 
• высокие летные характеристики при минимальных энергетических за-

тратах; 
• необходимую устойчивость и управляемость полета; 

• необходимый запас продольной статической устойчивости yc
zm ; 

• заданные (необходимые) взлетно–посадочные характеристики; 
• минимальное повышение температуры конструкции за счет аэродина-

мического нагревания; 
– требования прочности и жесткости предусматривают выполнение следу-

ющих условий: 
• отсутствие разрушающих напряжений в конструкции при действии 

нагрузок меньше разрушающих; 
• отсутствие усталостных повреждений и разрушений при действии по-

вторных и динамических нагрузок; 
• отсутствие недопустимых деформаций при действии эксплуатационных 

нагрузок и высоких температур; 
• достаточные общая и местная жесткости элементов конструкции, кото-

рые исключают нарушения аэродинамики, устойчивости полета, обеспечивают от-
сутствие вибраций; 

– требования технологичности: минимальные трудоемкость, затраты мате-
риалов и энергии; сокращение времени подготовки производства и выпуск изде-
лий при минимальных затратах средств. Технологичность обеспечивается: 

• простотой конструкции, рациональным, членением конструкции, мини-
мальным количеством деталей и узлов, максимальной их унификацией; 

• унификацией материалов, деталей и узлов, преемственностью кон-
струкции и оснащения производства; 

• размерами, формой конструкции деталей и узлов; материалами, позво-
ляющими использовать современные наиболее продуктивные технологические 
процессы обработки и сборки; 

• возможностью массового поточного производства деталей и поточной 
сборки с использованием автоматических линий, робототехники; 

• экономически целесообразной взаимозаменяемостью деталей и узлов; 
• минимальными затратами материалов и энергии, использованием до-

статочно распространенных материалов и, возможно, меньшей стоимостью; 
• высоким качеством продукции и рациональными методами контроля; 
• максимальным использованием нормалей; 

– требования выживаемости на земле и в воздухе: 
• уровень боевой живучести; 
• уровень летно-технических характеристик; 
• уровень радиолокационной, оптической, инфракрасной и акустической 

заметности; 
• уровень эффективности средств радиоэлектронного противодействия. 

На основе анализа ТТТ и схем самолетов-прототипов (рис. 2) на этапе 
предварительного проектирования выбрана нормальная аэродинамическая ком-
поновка с двухкилевым вертикальным оперением и убирающимся в полете тре-
хопорным шасси с носовой стойкой (рис. 3). 

Рассмотрим последовательность определения взлетной массы маневрен-
ного самолета с реактивным двигателем. 
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Рис. 3. Схемы самолетов-прототипов 
 

Рис. 4. Схема проектируемого  
самолета 

 
1. Определение взлетной массы самолета в нулевом приближении 
На основе анализа статистических данных назначены первоначальные от-

носительные параметры проектируемого самолета (табл. 1). 
Взлетную массу самолета в нулевом приближении определяют по  

формуле [2] 

)(1 ..

..0
0

упробтускон

нснп

mmmm

mm
m

+++−
+= , 

 
(1) 

где  0
0m  – взлетная   масса  самолета в нулевом приближении; 

2500. =нпm  кг – масса полезной нагрузки; 

н.сm   – масса служебной нагрузки, кг; 

27,0=конm  – относительная  масса  конструкции; 

15,0. =усm  – относительная  масса  силовой  установки; 

17,0=тm  – относительная  масса  топлива; 

1,0. =упробm   – относительная  масса  оборудования  и  управления. 

В массу служебной нагрузки входит масса экипажа, масло, расходуемые в 
полете технические жидкости, аптечка, спасательное оборудование: 

;)9080(. снэкнс mnm ∆+⋅= Κ   

где  экn  – количество членов экипажа, чел.;  

нсm .∆  – масса снаряжения и служебной нагрузки, кг. 
Тогда 

9226
)12,019,015,027,0(1

36025000
0 =

+++−
+=m  кг. 
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Таблица 1 
Статистические данные УТС 

 Наименование самолета 
L-159 
ALCA 

T-50 Як-130 JL-15 УТС-ХАИ 

С
п
р
а
в
о
ч
н
ы
е
 

д
а
н
н
ы
е

 

Страна-производитель Чехия Корея Россия Китай – 
Поколение 3 3 3 3 – 

Начало эксплуатации 2001 2006 2010 2011 – 

Срок эксплуатации 14 9 5 4 – 

Количество произведенных ЛА 72 70 58 6 – 

М
а
с
с
о
в
о
-г
а
б
а
р
и
тн
ы
е
 х
а
р
а
кт
е
р
и
с
ти
ки

 

Размах крыла, м 9,54 9,11 9,72 8,73 – 

Площадь крыла, м2 18,8 26,6 23,5 21 – 

Удлинение крыла 4,8 3,12 4,017 3,62 4 
Сужение крыла 2,3 4 3,99 4,5 4 

Стреловидность крыла, град  6 34 32 37 30 
Масса пустого самолета, кг 4320 6441 4500 5000 – 

Взлетная масса (нормальная), кг 5711 8890 5700 7000 – 

Взлетная масса (максимальная), 
кг 

8000 11195 9000 9800 – 

Масса топлива во внутренних ба-
ках, кг 

1551 1500 1600 2000 – 

Масса полезной нагрузки, кг 2340 3000 3000 2000 2500 

Количество точек подвески 7 7 9 6 8 

Л
е
тн
о
-т
е
х
н
и
ч
е
с
ки
е
 х
а
р
а
кт
е
р
и
с
ти

-
ки

 

Максимальная скорость, км/ч 936 1650 1050 1500 1020 

 Крейсерская скорость, км/ч 786 987   – 

Практический потолок, м 13200 14650 1200 16500 12000 

 Максимальная скороподъем-
ность, м/с 

62,1 168 100 200 120 

Дальность полета (баз ПТБ), км 1570 1500 1500 1900 1750 

Дальность полета (перегоночная), 
км 

2530 2400 2000 3000 – 

Длина разбега, м 470 510 340 300 550 

Длина пробега, м 628 630 490 500 650 

Максимальная эксплуатационная 
перегрузка 

8 8 8 8 8 

С
и
л
о
в
а
я
 у
с
та
н
о
в
ка

 Количество двигателей 1 1(Ф) 2 2(Ф) 2 

Тип двигателей 
ТРДД Hon-

eywell 
F124-GA-100 

ТРДД GE 
F404 

ТРДД 
АИ-222-

25 

ТРДД 
АИ-222-

26(Ф) 

ТРДД 
 

Тяга на режиме «максимал», кН 28,2 54 49 49 – 

Тяга на режиме «форсаж», кН  78,7  78,4 – 

Максимальная тяговооружен-
ность (нормальная взлетная) 

0,36 0,72 0,56 0,82 – 

У
д
е
л
ь
н
ы
е
 х
а
р
а
кт
е
-

р
и
с
ти
ки

 

Удельная нагрузка на крыло, 
нормальная кг/м2 303 334,2 242,6 333,3 – 

Удельная нагрузка на крыло, мак-
симальная кг/м2 425,5 420,9 380 466,7 – 

Относительная масса полезной 
нагрузки (при максимальной 

взлетной массе) 
0,29 0,27 0,33 0,2 0,3 
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2. Определение влияния проектных параметров на взлетную массу 
самолета в первом приближении 

2.1. Определение влияния проектных параметров на коэффициент 
подъемной силы и аэродинамическое качества самолета при взлете 

Формула для расчета коэффициента подъемной силы при взлете самолета 
имеет вид [5]: 

земyвзлмех
таблз

з

таблз

взлз
yвзлкрyвзлy CS

b

b
СCC ∆+








χ⋅

δ
δ∆+= 75,0

2
.

..

.
. cos1 , (2) 

где взлкрyС .  – коэффициент подъемной силы крыла без использования механи-

зации: взлyвзлкрy СC α= α
. ; (3) 

 взлα  – угол атаки крыла при отрыве во время взлета, град; 

 α
yC  – производная коэффициента подъемной силы по углу атаки, 1/град: 

 
λ+χ

−=α
/2cos/1

029,011,0

25,0

4 c
C y ; (4) 

 yC∆  – прирост коэффициента подъемной силы в случае применения меха-

низации крыла (величина yC∆  зависит от типа механизации); 

 взлз.δ  – угол отклонения закрылка при взлете, град; 

 таблз.δ  – табличный угол отклонения закрылка, град; 

 зb  – относительная хорда закрылка, установленного на самолете; 

 таблзb .  – табличная относительная хорда закрылка; 

 взлмехS .  – относительная площадь крыла, занимаемая механизацией: 

 
( )

прпрзз
з

взлмех kkS λλλ +






 +
+η

−η−η=
1

12
. , (5) 

где  зλ  – относительная длина (размах) закрылка; 

 зk  – качество закрылка; 

 прλ  – относительный размах предкрылка; 

 прk  – качество предкрылка;  

 25,0χ , 75,0χ  – стреловидность крыла в градусах, соответственно, по 0,25 

и 0,75 длины хорды; 
 земyC∆  – прирост yC  за счет влияния близости земли: 

 ( )20572,0237,0313,0 hhC земy +−=∆ , (6) 

где    сахbhh =  – относительная высота расположения крыла; 

 h  – расстояние от хвостика caxb  до земли; 

 caxb  – средняя аэродинамическая хорда крыла; 
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Для построения графиков оптимизируемые переменные фиксировали со сле-
дующими значениями:  

°=°χ 24 ;  4=η ;  4=λ ;  420=p  даН/м2. 
 

 
Рис. 4. Влияние проектных параметров на коэффициент подъемной силы при взлете 

 
Аэродинамическое качество самолета при взлете определяют по  

формуле [5] 

 
взлx

взлy
взл C

C
K = , (7) 

где  2
0 взлyземзакрxшxвзлxвзлx САСССС +∆+∆+= ; (8) 

 взлxС 0  – коэффициент лобового сопротивления самолета при нулевой подъ-

емной силе ( yС =0) при числа Маха, которое соответствует скорости отрыва 

( отрM ) при взлете; 

 шxС∆  – прирост коэффициента лобового сопротивления самолета при выпу-

щенном шасси; 
 закрxC∆  – прирост коэффициента лобового сопротивления самолета при 

выпущенных закрылках; 
 земА  – коэффициент отвала поляры с учетом влияния близости земли; 

 взлфx
мид

взлкрxопвзлx С
k

p
СkС += .0 ; (9) 

 взлкрxС . , взлфxС .  – коэффициенты лобового сопротивления крыла и фюзе-

ляжа при взлете. 
Согласно обработке статистических данных современных самолетов шxС∆  

рассчитывают по формуле [4] 
 взлxшx СC 01,0012,0 +=∆ ; (10) 

 ( )( )2
.

5
.

4
. 1044,21034,622,06 взлзвзлззвзлмехзакрx bSС δ⋅+δ⋅−=∆ −− ; (11) 
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( )

( )4,7

18,2

1

2

+λ
+

=
λk

Sk
А

фг
зем ; (12) 

 ( )225,0
5

25,0
4

1 10728,710667,61 οο χ⋅−χ⋅+= −−k ; (13) 

 




>λ=
≤λλ+λ=

.602,1

,695,07,2

2

2

при

при

k

k
, (14) 

где  опk  – коэффициент, учитывающий увеличение лобового сопротивления са-

молета за счет оперения; в первом приближении можно принять 

овогоп SSk ..1 ++= ; 

 
∑

=
мид

мид S

gm
k

10

0
0  даН/м2 – нагрузка на мидель, ∑ мидS  – сумма миделевых 

сечений фюзеляжа, гондол двигателей, гондол шасси; 

 фгS  – относительная площадь крыла, занятая фюзеляжем, гондолами дви-

гателей, гондолами шасси; 
 1k  – коэффициент, учитывающий влияние стреловидности крыла на величи-

ну эффективного удлинения; 
 2k  – коэффициент, учитывающий влияние величины геометрического удли-

нения на эффективное удлинение; 

 hλλ =  – относительный размах крыла (λ– размах крыла; h  – высота от 

земли до хвостика caxb ); 

 2
01,1012,0 взлyземзакрxвзлxвзлx САССC +∆++= . 

 
Рис. 5. Влияние проектных параметров на аэродинамическое качество при взлете 
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2.2. Определение влияния проектных параметров на относительную 
массу конструкции 

Расчет относительной массы конструкции выполняют с помощью  
формулы [5] 

( ) },065,0
5,5

cos

1054,8
2212

0
0

5,0

4

. +λβ+β



















+λ

χ
ϕ⋅=

−

ф
atмех

мн
I
кон pp

mnkk
km  (15) 

где мнk .  – коэффициент, учитывающий применение новых конструкционных ма-
териалов; 
 ϕ  – коэффициент разгрузки крыла; 

 мехk  – коэффициент, учитывающий тип механизации крыла; 

 tk  – коэффициент, учитывающий влияние аэродинамического нагрева на 
массу конструкции; 
 An  – коэффициент перегрузки, который определяется ТТТ; 

 12β =1,27; 22β =0,08 для сверхзвуковых самолетов; 

 12β =1,15; 22β =0,09 для дозвуковых самолетов; 

 фλ  – удлинение фюзеляжа.  

 
Рис. 6. Влияние проектных параметров на относительную массу конструкции 

 
2.3. Определение влияния проектных параметров на потребную стар-

товую тяговооруженность  
Стартовую тяговооруженность, необходимую для обеспечения макси-

мального числа маха на расчетной высоте, находят по формуле [5] 

 
р

СМp
t

xH
м ξ

=
2
max

0
7,0

, (16) 
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где Hp  – атмосферное давление на расчетной высоте, даН/м2; 

 maxM  – число Маха, которое соответствует полету с максимальной скоро-

стью на расчетной высоте расчH ; 

 xС  – коэффициент лобового сопротивления самолета, отвечающий полету с 

maxM  на расчH ; 

 ξ  – коэффициент изменения тяги; 

 p  – удельная нагрузка на крыло, которая варьируется в процессе  
расчетов, даН/м2  . 

Если   2
321 pFpFFCx ++= , (17) 

то 






 ++
ξ

= pFF
p

FMp
t H
м 32

1
2
max

0
7,0

, (18) 

где  крxonCkF =1  – коэффициент лобового сопротивления крыла и оперения; 

 мидфx kСF =2  – коэффициент лобового сопротивления фюзеляжа и гон-

дол двигателей, отнесенный к площади миделевого сечения; 

∑= мидмид Sgтk 100  – нагрузка на мидель (в даН/м2); 

 2
3 qАF =  – коэффициент, характеризующий величину индуктивного сопро-

тивления самолета, представляет собой отношение коэффициента отвала поля-
ры к квадрату скоростного напора: 

( )222 7,0 Mpq H= . 

Величины коэффициентов крxC , фxС , А  рассчитывают при maxM , расчH  

и выбранной схеме самолета. 
Коэффициент изменения тяги двигателя определяют по уравнению 

 фдрвзHV ξξξξξ=ξ , (19) 

где Vξ , Hξ  – коэффициенты, которые учитывают изменения тяги двигателей в 
зависимости от скорости и высоты полета; 
 взξ  – коэффициент, который учитывает уменьшение тяги за счет потерь ско-
ростного напора во входных каналах воздухозаборников; 
 дрξ  – коэффициент, учитывающий режим работы двигателей (степень дрос-

селирования); 

 фξ  – коэффициент, учитывающий увеличение тяги двигателя за счет фор-

сажа. 
Для определения коэффициентов (18) при установке двухконтурных двига-

телей используют формулы [4] 

 ( ) ( ) ( ) 32 16,01,019,08,024,045,01 MyMyMyV +−+++−=ξ , (20) 
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где 0p  – атмосферное давление у земли; 

 Hp  – атмосферное давление на расчетной высоте; 

 0T  – температура воздуха у земли; 

 HT  – температура воздуха на расчетной высоте; 

 11T  – температура воздуха на высоте 11 км; 

 взξ  – на дозвуковых скоростях зависит только от типа воздухозаборника. 
 Тяговооруженность, необходимую для обеспечения заданной длины 
разбега перед взлетом pt0 , определяют по формуле [5] 

 



















++

ξ
= )2

1

3

1832,01
0 f

KLСу

р
t

взлрвзл
p , (22) 

где  фдрвзHV ξξξξξ=ξ  – коэффициенты, рассчитываемые при взлетном  

режиме ( 0=Н ; взлМM = ); 
Тяговооруженность, которая обеспечивает полет на «потолке» (на 

максимальной высоте), находят по формуле [6] 
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H
пот p
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p

A
pFF

p
t ,(23) 

где 
потHp  – атмосферное давление на  максимальной высоте полета,  даН/м2. 

 Величины коэффициентов А , крxС , фxС , потξ  определяют для режима 

полета при потM , потН  
Относительная масса топлива, которая расходуется при наборе высоты до 

потН  и разгоне до числа потM : 

 
( ) ( )

пот

потпот
рн

Н

МуН
m
Т 004,01

3,08,003,010035,0
.. −

+−= . (24) 

Тяговооруженность, которая обеспечивает заданную скороподъем-
ность у земли, определяют по формуле [5] 

 
( )

3 21
2

0
0584,0

p

pFFV
t

yyy

наб
y

H
+

ξ
= = , (25) 

где  фдрвзHVнаб ξξξξξ=ξ  соответствует режиму набора высоты у земли ≈H 0; 

 набM  – число Маха при наборе высоты; 
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0=HyV  – скороподъемность у земли, м/с, заданная в ТЗ; 

 yF1 , yF2  рассчитывают для режима ≈H 0, набM . 

 

 
Рис. 7. Влияние проектных параметров на потребную тяговооруженность: 

 – тяговооруженность, необходимая для получения длины разбега; 
 – тяговооруженность, которая обеспечивает полет на «потолке»; 
 – тяговооруженность, необходимая для достижения maxM ; 
 – тяговооруженность, которая обеспечивает заданную скороподъемность. 

 
2.4. Определение влияния проектных параметров на относительную 

массу силовой установки  
Относительную массу силовой установки находят по формуле [5] 

 max0. tRт двус ⋅γ⋅= , (26) 

где ( ) 







+

γ
+








+=

275,0.
1 275,05,11,01 y

k
k

п

n
kR

дв

вз
ф

дв

ревдв
; (27) 

 1k  – коэффициент, учитывающий количество и размещение двигателей; 

 двn  –количество двигателей, установленных на самолете; 

 ревдвп .  – количество двигателей, оборудованных реверсом тяги или управ-

лением вектора тяги; 
 фk  – коэффициент, учитывающий наличие в двигателе форсажных камер; 

 взk  – коэффициент, который учитывает число М  полета, формы воздухо-

заборников и сопл; 
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 двγ  – удельный вес двигателя, даН/даН; 

 5,10077,00288,022,0 уудв +−=γ ; (28) 

 y  – степень двухконтурности двигателя; 

 max0t  – тяговооруженность самолета, рассчитанная с учетом заданных  ТТТ. 

 

 

Рис. 8. Влияние проектных параметров на относительную массу силовой установки 
 

2.5. Определение влияния проектных параметров на относительную 
массу топлива 

Относительную массу топлива Tm  при заданной расчетной дальности поле-

та RLрасч 2≅  (где R  – радиус действия самолета, измеренный в километрах) 

рассчитывают по формуле [4] 
 осткрейспснpн ТТТТТ

ттSттт ...... +′++= , (29) 

где  рнТт ..  – относительная масса топлива, которое расходуется при взлете, 

наборе высоты крейсН  и разгоне до крейсМ ; 

 пснТ
т ..  – относительная масса топлива, которое расходуется за время сни-

жения и посадки; 
 крейсТ

т .  – относительная масса топлива, которое расходуется в крейсерском 

полете со скоростью крейсM  на высоте крейсН ; 

 остТ
т . =0,006 – относительная масса топлива, которое расходуется на опро-

бование двигателя, маневрирование по аэродрому, невырабатываемый остаток; 
 S ′=1,05…1,06 – коэффициент, учитывающий массу топлива для навига-
ционного запаса. 

Формулы, используемые для расчета при дозвуковом полете [5]: 
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023,0103,01002,0.. −−= ; (31) 
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pМССНL
mm
ТТ

 (32) 

где  начН , конН  – соответственно начальная и конечная высота крейсерского 
полета, км; 
 Hβ  – часть пути, которая преодолевается самолетом при наборе высоты и 
снижении, км; 
 крейсpC  – удельный расход топлива на крейсерском дозвуковом режиме 

крейсН , крейсM , кг/даН⋅ч; 

 
Н

в

а

W

6,3
=χ , вW =50 км/ч – скорость встречного ветра. 

 

 
Рис. 9. Влияние проектных параметров на относительную массу топлива  

 
2.6. Определение влияния проектных параметров на  взлетную массу 

самолета в первом приближении  
Взлетная масса самолета в первом приближении [5] 

( )упробyxxускон

нснпI

тLСCpтtCpтpт

тm
m

Т .0.

..
0 ,...),,,(,...),,(,...),,(1 +++χλ−

+
= . (33) 
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В результате расчетов получим взлетную массу первого приближения Iт0  
как функцию удельной нагрузки на крыло р  и геометрических параметров крыла 

λ , χ , с ..., то есть ...),,(0 cpfтI λ= . 
 

 
Рис. 10. Влияние проектных параметров на взлетную массу самолета в первом 

приближении 
 

3. Определение влияния проектных параметров на взлетную массу 
самолета во втором приближении 

3.1. Определение влияния проектных параметров на относительную 
массу конструкции во втором приближении  

Массу крыла дозвукового самолета рассчитывают по формуле [5] 

( )
,

3

1
1

1

4

cos
1014,1

0

3
0

25,0
5,12.

4 








+η
−µ−

+η
+η⋅

⋅θ⋅
′

χ
λϕ⋅= −

cp

m
nkkkm pмнконмехкр  (34) 

где Iт0  – взлетная масса самолета, кг, полученная в первом приближении; 

 кcc0=µ , здесь 0с  и кс   соответственно относительная толщина у корня 
и на конце крыла; 
 θ  – коэффициент, зависящий от количества лонжеронов; 
 2ϕ  – коэффициент разгрузки крыла, 

  ( )2..
3

.2 103,6014,093,0 кргркргркршус zтkk −⋅−−=ϕ − ; (35) 

 cyk  – коэффициент, зависящий от расположения двигателей; 

 кршk  – коэффициент, зависящий от расположения основных стоек шасси; 

 рп  – расчетная перегрузка; 

 мехk  – коэффициент, зависящий от типа механизации крыла; 

 конk  – коэффициент, зависящий от типа конструкции; 
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 мнk .  – коэффициент, зависящий от типа используемых материалов; 

 кргрm .  – относительная масса грузов на крыле и в крыле; 

 кргрz .  – относительная координата грузов на крыле и в крыле. 
Массу фюзеляжа рассчитывают по формуле [5] 

  I
шфэквффэквф

I
фф тkМddтm 0

3
.

2
.0 03,0300150810003,0 ++++λ+λ= , (36) 

где фλ  – удлинение фюзеляжа эквффф dλ=λ ; 

 эквфd  – эквивалентный диаметр фюзеляжа, м; 

 М  – расчетное число Маха полета; 
 шфk =1, если основные стойки шасси закреплены на фюзеляже; 

 шфk =0,5, если основные стойки не закреплены на фюзеляже. 

Массу оперения определяют по формуле [5] 

 ( )( )( )
р

т
SSтVm

I

овог
I

расчon
0

..0
43 1084,4105,1946,0 +⋅+⋅+= −− , (37) 

где расчV  – расчетная скорость полета, км/ч; 

 огS . , овS .  – относительные площади горизонтального и вертикального опе-
рений, определенные с учетом статистических данных; 

 Iт0  – взлетная масса самолета в первом приближении, кг; 
 р  – удельная нагрузка на крыло, даН/м2. 

Массу шасси рассчитывают по формуле [5]: 

 
24910

35910
032,0

3
0

3
0

0
+⋅
+⋅= −

−

І

І
I

ш
т

т
тm , (38) 

где Іт0  – масса самолета в первом приближении, кг. 
 

 
Рис. 11. Влияние проектных параметров на относительную массу конструкции  
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3.2 Определение влияния проектных параметров на взлетную массу 
самолета во втором приближении  

Взлетная масса самолета во втором приближении [5] 

 
,...)),,,(,...),,((1 0.

...
0 LСCpтtCpт

ттттттm
m

yxxус

шопфкрупробнснбII

Т
+−

++++++
= . (39) 

Здесь массы крыла крт , опт , уст .  и 
Т
т  являются функциями удельной 

нагрузки на крыло и проектных параметров λ , χ , с ..., поэтому и взлетная масса 

самолета во втором приближении есть функция ...),,(0 cpfтII λ= . 

 

 
Рис. 12. Влияние проектных параметров на массу самолета во втором приближении 

 
4. Определение оптимальных проектных параметров 

Решая задачу min),,,(0 →λη°χ pm II  методом градиентов находят опти-

мальные значения параметров крыла проектируемого самолета, взлетную массу 
во втором приближении: 

°=°χ 22 ;  9,3=η ;  9,3=λ ;  6,397=p  даН/м2; 83050 =IIm  кг. 
 Этот метод реализован на ЭВМ с помощью программного комплекса 

Mathcad. 
5. Определение влияния проектных параметров на взлетную массу 

самолета в третьем приближении 
5.1. Подбор двигателя и проверка длины разбега перед взлетом 
Используя данные расчетов максимальной потребной тяговооруженности  

находят величину *t0  (рис. 6)  Расчетную величину тяги одного двигателя теперь 
определяют по формуле 
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⋅
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10
00
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(40) 

где  *
0t  – стартовая тяговооруженность; 

IIm0   – взлетная масса самолета во втором приближении; 

двn  – количество двигателей. 
Тогда 

 24
210

81,98305589,0
0 =

⋅
⋅⋅=P кН. (41) 

Выбираем два  двигателя АИ-322, со стартовой тягой 25кН. 
Проверочный расчет длины разбега перед взлетом самолета с выбранным 

двигателем: 
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Тогда 

445
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5,10

1
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81,98305

225000196,019,0
483,1

6.397832,0 =
















 ⋅+−
⋅

⋅⋅⋅⋅⋅
⋅=pL м. 

Данный двигатель обеспечивает заданную длину разбега. 
5.2. Определение массы силовой установки 
Для расчета массы силовой установки используют формулу 

двдву.с nmRm ′= , (43) 

где двn  – количество двигателей, установленных на самолете; 

двт  – масса двигателя, кг; 

R′  – коэффициент, учитывающий увеличение массы силовой установки по 
сравнению с массой двигателя; 

107324401,22. =⋅⋅=усm кг. 

5.3. Определение массы топлива 
В третьем приближении массу топлива вычисляют по формуле 

II
T

II
Т mтm 0= , 

 
(44) 

где II
Tm – относительная масса топлива второго приближения с учетом удельного 

расхода топлива выбранного двигателя; 
16612,08305 =⋅=Тm кг. 

5.4. Расчет взлетной массы в третьем приближении 
Взлетную массу самолета в третьем приближении определяют по следую-

щему уравнению: 

Т
mmmmmmmmmm у.сшопфкр.упр.обн.с.н.п

III ++++++++=0 ; (45) 



Открытые информационные и компьютерные интегрированные технологии № 78, 2017 

 56 

84471661107334119794868568236025000 =++++++++=IIIm  кг. 

После расчета взлетной массы самолета в третьем приближении находят 
его геометрические параметры (табл. 2), проводят аэродинамическую, объемно-
массовую и конструктивно-силовую компоновку, создают чертеж общего вида и 
мастер-геометрию (рис. 12). 

 

 
Рис. 13. Мастер-геометрия УТС 

 
Таблица 2 

Результаты определения проектных параметров проектируемого самолета и  са-
молета Як-130 

 
Проект 

Исходные 
данные 

Проект 
Результа-
ты расчета 

Як-130 
Як-130 

Результа-
ты расчета 

Погреш-
ность, % 

Масса полезной нагрузки, кг 2500 2500 3000 3000 – 
Взлетная масса, кг – 8447 9000 9180 2 

Максимальная скорость, км/час 1020 1020 1050 1050 – 
Радиус действия, км 875 875 540 750 – 
Длина разбега, м 600 450 380 380 – 

Скороподъемность у земли, м/с 120 120 100 100 – 
Радиус виража, м 750 702 680 680 – 

Максимальная перегрузка +8, -4g +8, -4g +8, -4g +8, -4g – 
Стартовая тяговооруженность – 0,6 0,56 0,556 0,7 

Площадь крыла, м2 – 21 23,5 25 6 
Размах крыла, м – 9,2 9,72 9,96 2,5 

Удельная нагрузка на крыло, даН/м2 – 397,6 380 368 3,2 
Удлинение крыла – 3,9 4,017 3,97 1,2 
Сужение крыла – 5,6 3,99 4,06 1,75 

Стреловидность крыла, град – 22 32 31 3,22 
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Для апробации метода были определены проектные параметры самолета 
УТС-ХАИ  и находящегося в эксплуатации учебно-боевого самолета Як-130. Ос-
новные летно-технические данные Як-130 и результаты расчета с помощью ЭВМ 
приведены в табл. 2. 

Выводы 

Разработан метод выбора оптимальных параметров учебно-тренировочного 
самолета. Проведен анализ влияния проектных параметров на составляющие 
уравнения существования самолета. 

На основе заданных тактико-технических требований, предъявляемых к ре-
активному учебно-тренировочному самолету, проведен расчет и определены па-
раметры проектируемого самолета. Определены геометрические параметры и со-
здана мастер-геометрия учебно-тренировочного самолета. Метод апробирован на 
примере самолетов Як-130 и УТС-ХАИ. При сравнении полученных параметров с 
параметрами самолета Як-130 погрешность составила не более 4%. 

Метод позволяет определить наивыгоднейшие значения проектных пара-
метров самолета по критерию минимума массы на этапе предварительного про-
ектирования. 

Разработанный метод является основой для разработки эскизного проекта 
реактивного УТС.  
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Аналітичний метод вибору параметрів  
реактивного навчально-тренувального літака  

на етапі попереднього  проектування 
 

Розроблено метод вибору параметрів навчально-тренувального літака на 
етапі попереднього проектування. Проведено аналіз впливу проектних параметрів 
на складові рівняння існування літака. На основі заданих тактико-технічних вимог 
(ТТВ), що ставляться до реактивного навчально-тренувального літака, виконано 
розрахунок і визначено параметри літака, що проектується. Метод дозволяє ви-
значити оптимальні значення проектних параметрів літака за критерієм мінімуму 
маси, які відповідають заданим ТТВ. Метод апробовано на прикладі навчально-
тренувального літака ХАІ-НТЛ і навчально-бойового літака Як-130. 

Ключові слова: навчально-тренувальний літак, злітна маса, схема, опти-
мальні параметри. 

 
 

Analytical Method for Selection Jet Trainer Aircraft Parameters at 
the Preliminary Design Stage 

 
Analytical method for selection of jet trainer aircraft parameters developed. The 

analytical dependences of aircraft existence equation components on the design pa-
rameters are presented. Based on the specified tactical and technical requirements, 
presented to the reactive training aircraft, the calculation was made and the parameters 
of the designed aircraft were determined. The method allows to determine the optimal 
values of aircraft design parameters by the criterion of minimum mass, which satisfy the 
tactical and technical requirements. The method is approved on the example of KHAI-
UTS and Yak-130 training aircrafts. 

Keywords: training plane, take-off mass, scheme, optimal parameters. 
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