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В современных пассажирских авиалайнерах для обеспечения массового совершенства 
как слабонагруженных элементов, так и ответственных агрегатов, в том числе крыла, 
применяют полимерные композиционные материалы, которые позволяют получить 
характеристики изделия, недостижимые при изготовлении из обычных металличе-
ских сплавов. В силу геометрических особенностей создание крыла из полимерных 
композиционных материалов является сложной технической задачей, где ключевую 
роль играют выбор и обоснование схем армирования с учетом анизотропии характе-
ристик материала и адаптации их к действующим нагрузкам. В данной части работы 
рассмотрена актуальная задача определения и оптимизации конструктивных пара-
метров основных силовых элементов крыла из углепластика с учетом рациональных 
схем армирования. Определены толщины стенок, схемы укладки однонаправленных 
слоев, запасы прочности элементов конструктивно-силовой схемы крыла с учетом 
действующих эксплуатационных нагрузок для нескольких углов атаки, соответству-
ющих разным режимам полета. Результаты исследования дополняют предложенную 
методику проектирования крыла из полимерных композиционных материалов на ос-
нове параметрического моделирования. 
Ключевые слова: пассажирский авиалайнер, крыло, конструктивно-силовая схема, 
углепластик, схема армирования 

In modern airliners, to ensure perfect operation of both lightly loaded elements as well as 
crucial assemblies such as wings, polymer composite materials are used. These provide 
characteristics that would be impossible if conventional metal alloys were used. Due to the 
specifics of geometry, creating a polymer composite wing is a complex engineering task, 
where a key element is the selection and justification of reinforcing schemes with regard to 
anisotropy of the material and adaptation of the material characteristics to the acting forces.  
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In this work, a challenging problem of determining and optimizing structural parameters of 
the main load bearing elements of a carbon fibre wing using rational reinforcing schemes is 
considered. Wall thickness values, layup patterns of unidirectional layers and safety margins 
of the elements of the wing structural arrangement are determined with regard to acting 
operational loads for several angle of attack corresponding to different flight modes.  The 
study results complement the proposed method of designing a polymer composite wing 
based on parametrical modelling. 
Keywords: airliner, wing, structural arrangement, carbon fibre, reinforcement pattern 

Проектирование крыла авиалайнера — слож-
ная комплексная задача, требующая учета 
множества различных факторов, которая лишь 
усложняется с появлением новых материалов 
и технологий. В свою очередь, активно внед-
ряемые зарубежными производителями пер-
спективные разработки, в том числе в области 
полимерных композиционных материалов 
(ПКМ), не находят широкого применения в 
отечественном авиастроении, где основными 
конструкционными материалами продолжают 
оставаться металлические сплавы и использу-
ются разработанные для них конструкторские 
методики. 

Однако отмечается необходимость усовер-
шенствования и изменения подходов в проек-
тировании авиационных конструкций, включая 
композиционные материалы, способные не 
только снизить массу агрегатов разрабатывае-
мого изделия, но и обеспечить получение 
принципиально новых и эффективных компо-
новочных схем, недостижимых при традици-
онном подходе к проектированию [1]. К ним 
относятся нестандартные конструктивно-
силовые схемы (КСС), состоящие из криволи-
нейных элементов, проектирование которых 
подразумевает общую оптимизацию крыла 
(лонжеронов, нервюр, обшивок) с последую-
щей частной (например, параметров обшивки в 
зонах контакта с другими элементами) [2]. 
Иными словами, конструктивные параметры 
крыла подбираются на уровне всей конструк-
ции в зависимости от деформации, в то время 
как КСС оптимизируется как подсистема из 
условий удовлетворения данным ограничени-
ям [3]. 

Для упрощения и ускорения расчетов про-
водятся работы по сравнению разных вариан-
тов определения прочностных характеристик, 
например, с использованием конечно-
элементных моделей [4]. Решается множество 
сложных многодисциплинарных задач, таких 
как оптимизация крыла из ПКМ и металла и 
сравнение разных типов стрингеров и их влия-

ния на массу и деформацию крыла авиалайнера 
[5]. Работы, выполняемые с помощью коммер-
ческого программного обеспечения MSC 
Nastran, ставят целью оптимизацию по не-
скольким расчетным параметрам, таким как 
вес, прогиб, прочность, устойчивость к повре-
ждениям и аэроупругость с предварительной 
группировкой слоев в пакете для уменьшения 
проектных переменных [6] и варьируемых 
компонентов матрицы жесткости и толщин 
элементов [7]. Решаются задачи устойчивости 
крыла, изготовленного полностью из ПКМ, 
например, для легкого спортивного самолета 
вертикального взлета и посадки [8]. 

Не остается без внимания работа конструк-
ции и расчет параметров тонкостенных эле-
ментов под действием аэродинамических 
нагрузок [9] с выбором КСС и вариантов сты-
ка кессона крыла с центропланом [10], а также 
определение оптимальной укладки в обшивках 
[11]. На сегодняшний день в конструкциях 
крыла применяют типовые квазиизотропные 
укладки с несколькими (как правило, не более 
четырех) различными ориентациями слоев. 
Однако выбор направления слоев является 
одной из ключевых особенностей проектиро-
вания крыла из ПКМ. Так, с этой целью про-
водятся работы по изучению свойств укладок 
ПКМ, отличных от квазиизотропных [12]. 
Экспериментально и численно исследуется 
влияние ориентации монослоев на аэроупру-
гость, например, треугольного крыла, но рас-
сматриваются только углы с шагом 15 [13]. 
При использовании гибридных ПКМ в кон-
струкции крыла суборбитального многоразо-
вого космического аппарата также изучаются 
только типовые квазиизотропные уклад-
ки [14]. 

На основании изложенного разрабатывае-
мая методика проектирования крыла из ПКМ 
[15] позволит упростить получение конструк-
ции на стадии проектных расчетов. Согласно 
общей схеме методики, после определения 
нагрузок на крыло и проектирования КСС 
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необходимо рассчитать параметры элементов 
конструкции из ПКМ. 

Цель работы — разработка методики опре-
деления конструктивных параметров основных 
элементов из ПКМ для полученной оптималь-
ной геометрической модели крыла с учетом 
действия эксплуатационных нагрузок. 

 
Исходные данные. В качестве объекта исследо-
вания выбрано стреловидное крыло с размахом 
35 м, со спрямленным участком и несиммет-
ричным аэродинамическим профилем средне-
магистрального пассажирского авиалайнера, 
состоящее из верхней и нижней оребренных 
панелей (которые можно разделить на обшивки 
и подкрепляющие каждую из них одиннадцать 
стрингеров), двух лонжеронов и четырнадцати 
нервюр (рис. 1). Исследован крейсерский ре-
жим полета со скоростью 242 м/с на высоте 
11 500 м при разных углах атаки (0, +11, –7°). 

Рассмотрено одновременное действие сле-
дующих сосредоточенных и распределенных 
нагрузок: 

• собственного веса конструкции; 
• веса двигателя массой 2 400 кг; 
• веса топлива массой 20 000 кг (принято, 

что бак заправлен полностью); 
• аэродинамического сопротивления, соот-

ветствующего одному из рассматриваемых уг-
лов атаки. 

При выборе оптимальных толщин и углов 
укладки в качестве материала выбран углепла-
стик, обладающий высокими жесткостными и 
прочностными характеристиками при относи-
тельно малой плотности. 

Физико-механические характеристики  
углеродной ткани 

Плотность, кг/м3
 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 580 

Толщина монослоя, мм . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  0,285 
Модуль упругости, ГПа, вдоль оси: 
     1 (вдоль основы) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  174,3 
     2 (вдоль утка) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 174,3 
Модуль упругости при сдвиге  
в плоскости 12/13/23, ГПа . . . . . . . . . . . . .  2,9/0,45/0,45 
Коэффициент Пуассона в плоскости 12 . . . . . . . . . 0,32 
Предел прочности при растяжении (сжатии)  
вдоль осей 1/2, ГПа . . . . . . . . . . . . . . . .  2,7(2,9)/2,7(2,9) 
Предел прочности при сдвиге  
в плоскости 12, ГПа. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,1 
Предел деформации при растяжении  
(сжатии) вдоль осей 1/2 . . . 0,015 (0,017)/0,015 (0,017) 
Предел деформации при сдвиге  
в плоскости 12 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  0,034 

Физико-механические характеристики  
углепластика 

Модуль упругости, ГПа, вдоль оси: 
     X (вдоль основы) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  48,57 
     Y (вдоль утка) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48,57 
     Z (перпендикулярно плоскости  
          укладки слоя) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4,00 
Модуль упругости при сдвиге  
в плоскости XY/XZ/YZ, ГПа . . . . . . . . . . . . . 28,9/3,5/3,5 
Коэффициент Пуассона  
в плоскости XY/XZ/YZ . . . . . . . . . . . . . . . 0,44/0,31/0,31 
Предел прочности при растяжении (сжатии)  
вдоль оси X/Y/Z, МПа . . . .  483 (507)/483 (507)/32 (35) 
Предел прочности при сдвиге  
в плоскости XY/YZ/XZ, МПа . . . . . . . . . . .  262/112/112 

Расчет выполнен в программном комплексе 
ANSYS с помощью модулей Composite PrepPost 
и Response Surface Optimization (для оптимиза-
ции). Особенность оптимизационного модуля 
заключается в том, что количество входных па-
раметров ограничено двадцатью. В связи с этим 
выбор толщин элементов крыла проведен для 
двух расчетных моделей, количество рассмат-
риваемых элементов конструкции в которых не 
превышало 20. Модель 1 — верхняя и нижняя 
обшивки, передний и задний лонжероны, 
14 нервюр (рис. 2, а), модель 2 — верхняя и 
нижняя обшивки, передний и задний лонжеро-
ны, 8 нервюр, 6 стрингеров (по три на каждой 
обшивке) (рис. 2, б). 

Шаг нервюр и стрингеров выбирался так, 
чтобы обеспечить равномерное распределение 
по кессону крыла. В табл. 1 приведены исследуе-
мые диапазоны выбора толщины элементов. 

 
Рис. 1. Основные элементы КСС крыла для выбора 

 схемы армирования (верхняя обшивка и стрингеры 
 не показаны): 

1 — нижняя обшивка; 2 — нервюра; 3 и 5 — передний  
и задний лонжероны; 4 — стрингер 
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При выборе схемы укладки рассматривался 
как каждый элемент в отдельности (обшивки, 
лонжероны), так и группы элементов (нервю-
ры, стрингеры) (рис. 3). 

При таком расчете количество входных пе-
ременных не превышало 20 (количество слоев в 
элементе конструкции). Расчет проводился 
итерационно для каждого исследуемого эле-
мента, начиная с верхней обшивки, до тех пор 
пока укладка с предыдущего шага не сойдется 

со значениями на текущем, а погрешность не 
будет превышать 1,5 %. 

Угол укладки изменялся от –90 до 90°, а 
начальное значение для всех слоев каждого 
элемента составляло 0°. Количество рассматри-
ваемых случаев для каждого отдельного эле-
мента или группы без учета варьирования угла 
атаки и итерации приведено в табл. 2. Общее 
количество расчетных случаев превышало 
11 000. 

 
Результаты расчета. При расчете толщин эле-
ментов определены прогиб и масса конструк-
ции. В табл. 3 приведены параметры трех ото-
бранных вариантов (с учетом угла атаки ), из 
которых выбирались значения толщин элемен-
тов крыла. 

Из табл. 3 следует, что значения прогиба и 
массы у вариантов I и III сопоставимы и отли-
чаются от варианта II в 2 раза. При этом ни в 
одном из рассматриваемых случаев напряже-
ния в конструкции не достигают предела 
прочности материала, а максимальные значе-
ния обусловлены концентраторами напря-
жений. 

Таблица 1 
Диапазоны выбора толщин 

 элементов конструкции 

Элемент Начальное 
значение, м 

Граница, м 

нижняя верхняя 

Верхняя обшивка 
0,007 

0,002 
0,015 

Нижняя обшивка 
Передний лонже-
рон 0,008 

Задний лонжерон 0,010 
Нервюры 0,007 
Стрингеры 0,007 0,009 

   

 
Рис. 3. Группы элементов конструкции  

при выборе укладок: 
 и  — верхняя и нижняя обшивки;  и  — передний 

 и задний лонжероны;   — нервюры № 1, 14; 
  — нервюры № 2–5;  — нервюры № 6–13;  

 и  — верхние и нижние стрингеры 

Таблица 2 
Количество расчетных случаев 

Элемент конструкции Количество 

Выбор толщины элемента 
Вариант 1 549 
Вариант 2 549 

Выбор схемы укладки 
Верхняя/нижняя обшивка 151/549 
Передний/задний лонжерон 553/285 
Нервюры № 1, 14/№ 6–13/№ 2–5 79/79/79 
Верхние/нижние стрингеры 147/147 

   

      
Рис. 2. Учитываемые ( ) и неучитываемые ( ) элементы конструкции при выборе их толщин: 

а — модель 1; б — модель 2 
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На основании изложенного выбран вариант 
III с минимальными рассчитанными толщина-
ми, которые могут быть увеличены при даль-
нейшем расчете элементов с учетов различных 
факторов (например, усиления под элементы 
механизации). Для полученных толщин опре-
делено количество слоев исходя из толщины 
монослоя с округлением в большую сторону: 
верхняя обшивка — 11; нижняя обшивка — 18; 
передний лонжерон — 20; задний лонжерон — 
14; нервюры — 7; стрингеры — 9. 

Сравнивались рассчитанные для разных уг-
лов атаки варианты укладки: А, Б и В — опти-
мальные укладки, соответствующие углам атаки 
0, +11° и –7°; Г — квазиизотропная укладка 1; 
Д — квазиизотропная укладка 2; Е — укладка 
первого приближения (ориентация всех слоев 
0°). Соотношение слоев в квазиизотропных 
укладках приведено в табл. 4 

В качестве критериев оценки выступали 
значения прогиба всей конструкции и коэффи-
циента запаса прочности — КЗП (по напряже-
ниям, деформациям и критерию Цая–Ву), пред-
ставленные в табл. 5. Каждый элемент кон-
струкции исследовался отдельно. 

Выбор оптимальной укладки проведен с по-
мощью определения кратчайшего расстояния 
от рассматриваемых вариантов до идеального 
центра (ИЦ) для каждого угла атаки. Вычисле-
ния выполнены в относительных единицах. 

Расстояние до ИЦ 

     
 

2 2
ИЦ ИЦ

2 2
ср ср

,i ik k d d
K

k d
 

где ИЦ ,k  ik  и ИЦ ,d  id  — КЗП и прогибы соот-
ветственно ИЦ и i-го варианта укладки элемен-
та крыла; срk  и срd  — средние значения КЗП и 
прогиба. 

Оптимальные укладки с наименьшим рас-
стоянием до ИЦ приведены в табл. 6. 

Установлено, что при угле атаки  = 0º для 
элементов конструкции оптимальными счита-
ются варианты укладки В (66,67 %) и А 
(33,33 %), при  = –7º — варианты А (55,5 %), Е 
(33,3 %) и Б (11,2 %). При  = +11º у всех эле-
ментов конструкции оптимальным вариантом 
является укладка А (100 %). Для трех углов ата-
ки наибольшее количество (63 %) оптимальных 
вариантов соответствует укладке А. Проведено 

Таблица 3 
Значения толщин, массы и прогиба рассматриваемых вариантов 

Вариант 
Толщина, м 

Масса, кг 
Прогиб, м 

ВО НО ПЛ ЗЛ Н С  = 0  = +11  = –7 

I 0,002 0,0085 0,0065 0,0046 0,0025 0,0022 1041,10 0,5172 0,8274 2,0303 

II 0,008 0,0100 0,0070 0,0080 0,0040 0,0030 1717,20 0,2770 0,3972 1,0356 

III 0,003 0,0050 0,0060 0,0040 0,0020 0,0025 823,89 0,5102 0,8356 2,0273 

Примечание. ВО и НО — верхняя и нижняя обшивки; ПЛ и ЗЛ — передний и задний лонжероны; Н — нервюры;  
С — стрингеры. 

Таблица 4 
Соотношение слоев с углами укладки 0/±45/90 в квазиизотропных укладках 

Элемент конструкции 

Укладка 1 Укладка 2 

Количество слоев 

шт. % шт. % 

Верхняя обшивка  2/8/1 18/73/9 3/6/2 27/55/18 

Нижняя обшивка  4/12/2 22/67/11 6/8/4 33/44/22 

Передний лонжерон 6/12/2 30/60/10 6/10/4 30/50/20 

Задний лонжерон 4/8/2 29/57/14 4/6/4 29/43/29 

Нервюры 2/4/1 29/57/14 2/4/1 29/57/14 

Стрингеры 1/6/2 11/67/22 3/4/2 33/44/22 
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сопоставление результатов, полученных при 
укладке А и вариантах Б, В, Е, для следующих 
элементов: верхняя и нижняя обшивки, перед-
ний лонжерон, нервюры № 1, 6–14, верхние и 
нижние стрингеры. Выявлено, что по сравне-
нию с вариантом В при укладке А прогиб крыла 
увеличивается на 0,004 м (2 %), а КЗП снижает-
ся не более чем на 17 % (где 100 % — разруше-
ние элемента конструкции). Однако столь 

большим снижением КЗП можно пренебречь, 
так как зона указанных напряжений несопоста-
вимо мала по сравнению с площадью элемента, 
в которой КЗП высок, а также обусловлена 
концентратором напряжений. 

В свою очередь, варианты укладки Б и Е по-
казывают лучшие значения прогиба и КЗП — 
выигрыш составляет 0,177 м (17 %) по прогибу и 
5 % по КЗП для укладки Б; 0,004 м (2 %) по про-
гибу и 16 % по КЗП — Е, но только для несколь-
ких элементов (обшивка, нервюры, стрингеры) 
при одном угле атаки. Следовательно, ими также 
можно пренебречь. Наблюдается выигрыш в 
жесткостных свойствах конструкции, в элемен-
тах которой применена оптимизированная 
укладка по сравнению с квазиизотропными. Для 
некоторых элементов отличие достигает 40 %. 

На основе оптимизации толщин слоев, схем 
расположения КСС крыла из ПКМ выбран ва-
риант укладки А (рис. 4). 

Выводы 
1. В результате проведенных расчетов эле-

ментов крыла из ПКМ при углах атаки  = 0, 
+11, –7º определены: 

• рациональное минимально возможное ко-
личество слоев; 

Таблица 6 
Оптимальные укладки для элементов крыла 

Элемент 
Варианты укладки 

 = 0º  = –7º  = +11º 

Верхняя обшивка  В А А 

Нижняя обшивка  В Б А 

Передний лонжерон В А А 

Задний лонжерон А А А 

Нервюры № 1, 14 В Е А 

Нервюры № 6–13 В А А 

Нервюры № 2–5 А А А 

Верхние стрингеры  А Е А 

Нижние стрингеры  В Е А 
 

 
Рис. 4. Ориентация укладок слоев элементов крыла: 

1 — 28°/–10°/–48°/56°/–2°/–1°/–23°/–3°/–7°/–10°/14°; 
2, 5 — 14°/2°/–22°/–12°/8°/4°/–15°/90°/–18°;  

3 — 41°/13°/7°/49°/–1°/33°/5°; 
4 — 0°/–12°/17°/–17°/44°/27°/34°/13°/–11°/66°/–30°/–52°/14°/–45°/33°/33°/–4°/2°/–48°/–1°; 

6 — 63°/–37°/0°/–84°/–4°/–40°/–20°; 
7 — –90°/0°/–30°/–54°/–64°/–74°/–76°/–79°/–80°/–82°/–84°/–84°/–85°/–86°/–86°/–86°/–87°/–87°; 

8 — –40°/29°/13°/–16°/30°/–52°/–26°/–27°/21°/–78°/11°/80°/–1°/47°; 
9 — –30°/4°/–48°/28°/48°/–85°/10° 
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• рациональные углы ориентации слоев; 
• толщины элементов конструкции; 
• значения прогиба крыла для выбранной 

оптимальной укладки; 
• КЗП элементов КСС. 
2. Показано преимущество (до 40 %) опти-

мизированной укладки слоев по сравнению с 
квазиизотропной при действии эксплуатаци-
онной нагрузки. 

3. Максимальное значение прогиба крыла, 
получаемое при угле атаки  = –7°, составляет 
1,22 м и обусловлено интерференцией действу-

ющих нагрузок. КЗП не превышает 0,35 за ис-
ключением нескольких зон, в которых он до-
стигает 0,47, что обусловлено концентратором 
напряжения. 

4. Рассчитанные значения характеристик со-
ответствуют уровню эскизного проекта и будут 
оптимизироваться при детальном рассмотре-
нии каждого элемента. 

5. Результаты данной работы являются ча-
стью разрабатываемой методики проектирова-
ния крыла из ПКМ и будут учтены и использо-
ваны при ее составлении. 
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