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Приведены результаты оптимизации двухлонжеронного композитного крыла учебно-
тренировочного самолета К-8. В качестве параметров оптимизации рассмотрены гео-
метрические характеристики основных конструктивных элементов крыла: лонжеро-
нов, нервюр и обшивки; углы ориентации армирующих слоев и их толщины для каж-
дого конструктивного элемента крыла, а также вид композиционного материала и его 
стоимость. Предложенная процедура оптимизации включает в себя несколько этапов, 
на каждом из которых применен многокритериальный подход. За критерии оптими-
зации приняты минимальные прогиб, масса и стоимость. Все расчеты, необходимые 
для выбора оптимальных параметров оптимизации, проведены с помощью нелиней-
ного статического конечно-элементного анализа в программном комплексе FEMAP. 
Ключевые слова: композитное крыло, многокритериальная оптимизация, критерии 
оптимизации, параметры оптимизации крыла, геометрически нелинейная модель 

The article considers the results of optimization of the two-spar composite wing for the K-8 
training aircraft. The geometric characteristics of the main structural elements of the wing 
such as spars, ribs and skin; orientation angles of the reinforcing layers and their thicknesses 
for each wing structural element, as well as the type of composite material and cost were se-
lected as optimization parameters. The proposed optimization procedure includes several 
steps; each step uses a multi-criteria approach. The minimum deflection, weight, and cost 
are taken as optimization criteria. All the necessary calculations for selecting the optimal op-
timization parameters were performed using nonlinear static finite element analysis in the 
FEMAP software package. 
Keywords: composite wing, multi-criteria optimization, optimization criteria, optimization 
parameters of the wing, the geometrically nonlinear model 
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Использование композитов в авиационных 
конструкциях позволяет существенно снизить 
их массу [1, 2]. Особенно эффективным явля-
ется их применение в конструкции крыла са-
молета, масса которого может достигать 50 % 
массы планера. Уменьшить массу крыла мож-
но не только за счет высоких удельных меха-
нических характеристик композитов, но и пу-
тем оптимального выбора их структурных па-
раметров [1–4]. 

В научной литературе описано много иссле-
дований по оптимизации композитных кон-
струкций с использованием различных крите-
риев и ограничений [1–3, 5–11]. В большинстве 
случаев для определения оптимальной кон-
структивно-силовой схемы крыла применяют 
однокритериальную оптимизацию. Несмотря 
на достаточно большое количество таких работ, 
до сих пор в полной мере не решена задача 
определения оптимальных параметров компо-
зитного крыла с учетом совокупности струк-
турных, конструктивных и стоимостных пара-
метров композитной конструкции [12–14]. 

Цель работы — разработка методики опти-
мизации композитного крыла самолета, поз-
воляющей определять оптимальные геометри-
ческие параметры силовых элементов компо-
зитной конструкции, осуществлять выбор 
материалов для силовых элементов крыла и их 
структурных параметров. 

В качестве объекта исследования выбрано 
двухлонжеронное крыло легкого учебно-трени-
ровочного самолета К-8 прямого типа с боль-
шим удлинением. Расчеты аэродинамических 
нагрузок, действующих на крыло, выполнены 
на основе подходов, приведенных в работе [15]. 
В качестве параметров оптимизации рассмот-
рены геометрические характеристики основных 
конструктивных элементов крыла: лонжеронов, 

нервюр и обшивки; углы ориентации армиру-
ющих слоев и их толщины, а также вид компо-
зиционного материала и его стоимость для 
каждого конструктивного элемента крыла. 

Предлагаемая процедура оптимизации 
включала в себя несколько этапов, на каждом 
из которых применялся многокритериальный 
подход с использованием трех критериев: ми-
нимальных прогиба, массы и стоимости крыла.  

Все расчеты, необходимые для выбора зна-
чений параметров оптимизации крыла прове-
дены с помощью нелинейного статического 
анализа в программном комплексе FEMAP. 

 
Конфигурация и компоновка крыла. Рассмот-
рена двухлонжеронная конструктивная схема 
крыла, корневая хорда которого составляла 
2412 мм, а концевая хорда — 1122 мм. Основ-
ными конструктивными элементами крыла яв-
лялись: обшивка, набор лонжеронов и нервюр. 
Передний и задний лонжероны расположены 
на расстоянии соответственно 20 и 70 % длины 
хорды от передней кромки крыла. В дополне-
ние к основным конструктивным элементам 
жесткость крыла обеспечена десятью нервюра-
ми с фиксированным шагом 410,5 мм. 

 
Расчетные модели крыла. Для определения 
оптимальных параметров крыла последова-
тельно проведены расчеты с использованием 
двух моделей (рис. 1): 

• каркасной, состоящей из набора лонжеро-
нов и нервюр; 

• полной, включающей в себя основные кон-
структивные элементы: силовой набор лонже-
ронов, нервюр и обшивку крыла.  

 
Свойства материалов и структура композит-
ных слоев. В качестве альтернативных мате-

 
Рис. 1. Каркасная (a) и полная (б) расчетные модели крыла: 

1 — заделка; 2 и 3 — передний и задний лонжероны; 4 — нервюры; 5 — распределенные погонные нагрузки  
на лонжероны; 6 — обшивка; 7 — аэродинамическая нагрузка 
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риалов для всех конструктивных элементов 
крыла выбраны углепластик (Carbon-epoxy 
T300/N5208), стеклопластик (Е-Glass) и алю-
миниевый сплав 7050. Использованные в рас-
четах механические характеристики этих ма-
териалов приведены в табл. 1. 

Рассмотрены четыре схемы укладки слоев 
композита (рис. 2): а — [+45°, –45°, 90°, 0°, 90°, 
0°, –45°, +45°]; б — [+45°, –45°, 0°, –45°, +45°];  
в — [90°, 0°, 90°]; г — [0°]. 

Толщину монослоя приняли равной 0,125 
мм. Суммарные толщины пакетов монослоев 
для исследуемых конструктивных элементов 
изменяли дискретно в диапазоне 2…5 мм с ша-
гом 1 мм. Таким образом, независимо от углов 
ориентации композитный пакет включал в себя 
16 монослоев при толщине м = 2 мм, 24 моно-
слоя при м = 3 мм, 32 монослоя при м = 4 мм  
и 40 монослоев при м = 5 мм. Предполагалось, 
что все слои расположены симметрично отно-
сительно срединного слоя, имеющего ориента-
цию 0° (см. рис. 2). 

Расчетные нагрузки. При расчете нагрузок 
предполагалось, что взлетная масса самолета 

0 4330 кг,G   а масса крыльев wG  составляет 
14 % массы самолета:  00,14wG G  606,2 кг.  
Коэффициент безопасности 1,5,f   коэффи-
циент максимальной эксплуатационной пере-
грузки max 7,8.n   

Для полной модели крыла нагрузка задава-
лась в виде давления, равномерно распреде-
ленного по поверхности нижней обшивки,  
а для каркасной модели — в виде распреде-
ленных погонных усилий, статически эквива-
лентных результирующей подъемной силе и 
веса крыла и приложенных к нижней стенке 
лонжеронов. 

Для определения распределенной нагрузки 
использованы следующие соотношения: 
   max 0 ( ) ;yq n fG b z Sg  

  кр max ( ) ;wq n fG b z Sg  

  Σ кр ;yq q q   

Таблица 1 
Механические характеристики материалов 

Характеристика Углепластик 
(T300/N5208) 

Стеклопластик 
(Е-Glass) 

Алюминиевый сплав 
7050 

Модуль упругости, ГПа: 
    продольный E11 
    поперечный E22 

 
181 
10,3 

 
45 

10,0 

 
71 

71,0 

Модуль сдвига G12, ГПа 7,17 5,00 26,90 

Предел прочности при растяжении 
(для композитов вдоль направле-
ния армирования) 1t, МПa 

 
 

1500 

 
 

1100 

 
 

503 

Коэффициент Пуассона 12 0,28 0,30 0,33 

Плотность , кг/м3 1600 2000 2770 
 

 
Рис. 2. Виды слоистых композитных структур для четырех схем укладки слоев  

( — угол ориентации армирующих слоев): 
а — [+45°, –45°, 90°, 0°, 90°, 0°, –45°, +45°]; б — [+45°, –45°, 0°, –45°, +45°]; в — [90°, 0°, 90°]; г — [0°] 
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  Σ ( );p bq z  

  Σ 1 2 ;q q q   

   2 2 2
1 1 1 2 ,q H q H H   

где yq  — распределенная подъемная нагрузка; 
( )b z  — переменная хорда крыла (ось z направ-

лена вдоль крыла (см. рис. 1)); S — площадь 
крыльев; крq  — распределенная массовая 
нагрузка; Σq  — результирующая аэродинами-
ческая нагрузка, действующая на крыло; p  — 
результирующее распределенное давление, дей-
ствующее на крыло; 1q  и 2q  — распределенные 
погонные нагрузки, действующие на передний 
и задний лонжероны; 1H  и 2H  — высоты пе-
реднего и заднего лонжеронов; g — ускорение 
свободного падения 

Распределения погонных нагрузок, действу-
ющих на крыло и лонжероны, вдоль безраз-
мерной координаты 2 /z z l  (l  — размах кры-
льев самолета) показаны на рис. 3, а и б. 

 
Последовательность этапов оптимизации. 
Процесс оптимизации крыла разбили на шесть 
этапов. На первых пяти этапах происходил по-
следовательный выбор оптимальных структур-
ных и конструктивных параметров: толщин 
силовых элементов каркаса, ориентации ком-
позитных слоев каркаса, толщины обшивки, 
ориентации композитных слоев обшивки, а 
также материалов для конструктивных элемен-
тов крыла. На шестом этапе выполняли пове-
рочный расчет оптимальной конструкции. 

Следует отметить, что в условиях ограни-
чения объема статьи некоторые параметры 
оптимизации, например: количество лонже-
ронов и их положение, а также количество 

нервюр приняты фиксированными. Однако 
предлагаемый подход последовательной мно-
гокритериальной оптимизации позволяет 
включать их в число варьируемых параметров 
с добавлением соответствующих этапов опти-
мизации. 

 
Выбор оптимальной толщины силовых эле-
ментов каркаса крыла. На первом этапе опти-
мизации для каждого из трех рассматриваемых 
материалов проведена оптимизация каркаса с 
использованием двух критериев: минимальных 
массы и прогиба. 

Для определения значений критериев вы-
полнены расчеты напряженно-деформирован-
ных состояний каркасов крыла при соответ-
ствующих каждому материалу распределенных 
погонных нагрузках, действующих на стенки 
лонжеронов. Проанализировано шестнадцать 
вариантов каркасов крыла с дискретно варьи-
руемыми параметрами толщины лонжеронов. 
Для каждого варианта толщины рассматрива-
лась одинаковая модель ориентации укладки 
композитных слоев [+45, 45, 90, 0, 90, 
45, +45]. 

Расчетные значения массы каркаса и макси-
мального прогиба для трех материалов приве-
дены в табл. 2, где tп.л и tз.л — толщины передне-
го и заднего лонжеронов; tн — толщина нервюр; 
к — максимальный прогиб каркаса (макси-
мальное перемещение вдоль оси Y (см. рис. 1), 
реализуемое на концевой нервюре крыла); Gк — 
масса каркаса. Здесь и далее значения таблиц, 
выделенные жирным шрифтом, соответствуют 
оптимальному варианту. 

Оптимальную толщину силовых элементов 
каркаса крыла определяли на плоскости крите-
риев минимальный прогиб — минимальная мас-

            
Рис. 3. Распределения погонных нагрузок, действующих на крыло ,yq  кр ,q  Σq  (а)  

и лонжероны 1,q  2q  (б), вдоль безразмерной координаты z  
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са с использованием дополнительного крите-
рия — безразмерного расстояния до идеального 
центра (ИЦ) 

  
 
 

 
 

2 20 0
к к к к

2 20 0
к к

min,
i i

i G G
R

G

  
  


 

где к ,i  0
к  и к ,iG  0

кG  — прогибы и массы рас-
смотренных вариантов и ИЦ соответственно,  
i =1, 2, 3. 

В качестве примера на рис. 4 в виде точек с 
безразмерными координатами на плоскости 
критериев приведены альтернативные вариан-
ты сочетаний толщин силовых элементов кар-
каса из углепластика. Множество Парето недо-
минируемых альтернатив включает в себя пять 
вариантов с номерами 1, 2, 3, 8 и 12. 

В качестве оптимального по критерию ИЦ 
определен вариант № 8 с толщинами переднего 
лонжерона 3 мм, заднего лонжерона 5 мм и 
нервюр 2 мм. Этот же вариант каркаса был оп-
тимальным для стеклопластика и алюминиево-
го сплава. 

То, что полученный результат оказался 
независящим от материала, объясняется тем, 
что вариант № 8 имеет наилучшее из рассмот-
ренных альтернатив соотношение толщин пе-
реднего и заднего лонжеронов, которое обеспе-
чивает наименьшую разность их прогибов и 
тем самым минимизирует кручение каркаса во-
круг продольной оси крыла.  

 
Выбор оптимальной ориентации компо-

зитных слоев каркаса крыла. При выборе оп-
тимальной ориентации однонаправленных 

 
Рис. 4. Альтернативные варианты соотношения  

толщин силовых элементов каркаса крыла  
из углепластика 

Таблица 2 
Расчетные значения максимального прогиба и массы каркаса для трех материалов 

Номер  
варианта 

Геометрические параметры  
силовых элементов крыла, мм 

Углепластик 
(Carbon-epoxy T300/N5208) 

Стеклопластик 
(E-Glass) 

Алюминиевый  
сплав 7050 

tп.л tз.л tн к, мм Gк, кг к, мм Gк, кг к, мм Gк, кг 

1 2 2 2 118,8 9,70 368,9 12,10 115,00 16,9 
2 2 3 2 69,6 10,40 216,1 13,00 67,30 18,1 
3 2 4 2 56,5 11,10 175,5 13,90 55,10 19,4 
4 2 5 2 59,4 11,80 184,4 14,70 58,00 20,6 
5 3 2 2 126,7 10,60 393,6 13,30 122,80 18,6 
6 3 3 2 78,9 11,30 244,8 14,20 76,30 19,8 
7 3 4 2 54,5 12,10 169,0 15,10 52,60 21,1 

8 3 5 2 39,9 12,80 123,7 15,90 38,50 22,3 
9 4 2 2 127,7 11,60 396,6 14,50 123,90 20,3 

10 4 3 2 82,2 12,30 255,3 15,40 79,60 21,5 
11 4 4 2 58,6 13,00 181,8 16,30 56,60 22,7 
12 4 5 2 44,2 13,72 137,1 17,15 42,65 24,0 
13 5 2 2 124,5 12,57 386,4 15,71 120,90 22,0 
14 5 3 2 82,5 13,27 256,2 16,59 79,99 23,2 
15 5 4 2 60,1 13,98 186,6 17,47 58,18 24,4 
16 5 5 2 46,5 14,69 143,4 18,36 44,67 25,7 
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композитных слоев каркаса рассмотрены 16 ва-
риантов слоистых структур для каждого из вы-
бранных композитных материалов: углепласти-
ка и стеклопластика. 

Так как варьирование параметра ориента-
ции слоев не влияет на массу крыла, выбор оп-
тимальных структур проведен с использовани-
ем критерия минимального прогиба каркаса. 
Расчетные значения прогиба приведены в 
табл. 3. Здесь и далее УП — углепластик, СП — 
стеклопластик. Анализ полученных результатов 
показал, что значения прогиба существенно 
зависят от ориентации слоев. 

По критерию минимального прогиба уста-
новлены следующие оптимальные слоистые 
структуры: однородная ориентация слоев [0] 
для лонжеронов и ориентация слоев [+45, 
45, 0, 45, +45] для нервюр. 

 
Выбор толщины обшивки. Оптимизация 
толщины обшивки проведена с использовани-
ем двух критериев: минимальных прогиба и 
массы. При формировании альтернативных 
вариантов рассмотрены дискретные значения 
толщины, изменявшиеся с шагом 1 мм в диа-
пазоне 2…5 мм. Таким образом, исследованы 

Таблица 3 
Расчетные значения прогиба для разных ориентаций композитных слоев лонжеронов и нервюр 

Номер  
варианта 

Структура ламината Прогиб, мм 

лонжеронов нервюр УП СП 

1 [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] 39,87 122,79 

2 [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] [90, 0, 90] 39,90 122,87 

3 [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] [+45, –45, 0, –45, +45] 39,84 122,75 

4 [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] [0] 39,93 122,93 

5 [90, 0, 90] [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] 30,59 102,65 

6 [90, 0, 90] [90, 0, 90] 30,62 102,68 

7 [90, 0, 90] [+45, –45,0, –45,+45] 30,56 102,61 

8 [90, 0, 90] [0] 30,64 102,72 

9 [+45, –45, 0, –45, +45] [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] 27,76 93,95 

10 [+45, –45, 0, –45, +45] [90,0,90] 27,81 93,99 

11 [+45, –45, 0, –45, +45] [+45, –45, 0, –45, +45] 27,73 93,92 

12 [+45, –45, 0, –45, +45] [0] 27,86 94,08 

13 [0] [+45, –45, 90, 0, 90, –45, +45] 16,58 65,10 

14 [0] [90, 0, 90] 16,62 65,14 

15 [0] [+45, –45, 0, –45, +45] 16,56 65,07 
16 [0] [0] 16,66 65,17 

 

Таблица 4 
Расчетные значения прогиба и массы крыла,  

полученные при определении оптимальной толщины обшивки 

Номер  
варианта 

Толщина  
обшивки, 

мм 

Углепластик 
(Carbon-epoxy T300/N5208) Стеклопластик (E-Glass) Алюминиевый сплав 7050 

Прогиб, мм Масса, кг Прогиб, мм Масса, кг Прогиб, мм Масса, кг 

1 2 85,2 58,3 286,4 72,91 162,4 98,4 

2 3 56,6 81,1 191,3 101,4 110,2 136,9 
3 4 43,5 103,9 145,8 129,9 83,48 175,4 
4 5 35,5 126,7 118,1 158,4 67,28 213,8 
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четыре значения этого конструктивного пара-
метра. 

Расчетные значения прогиба и массы крыла, 
полученные при определении оптимальной 
толщины обшивки, приведены в табл. 4. Опти-
мальным оказался вариант № 2. 

Альтернативные варианты, соответствую-
щие рассмотренным значениям толщины об-
шивки, приведены на рис. 5 в виде точек на 
плоскости критериев масса — прогиб. Опти-
мальная толщина для трех рассмотренных ма-
териалов, определенная с помощью критерия 
ИЦ, составила 3 мм.  

 
Выбор ориентации композитных слоев об-
шивки. Оптимальную схему укладки слоев для 
обшивки крыла из углепластика и стеклопла-
стика определяли при рассмотрении четырех 
видов ориентации. Анализ расчетных значений 
прогиба, приведенных в табл. 5, показал, что 
оптимальным по критерию минимального про-
гиба является вариант № 1, соответствующий 
однонаправленному расположению слоев ([0]). 

 
Выбор материалов для конструктивных эле-
ментов крыла. При выборе материалов крыла 

использованы два критерия: минимальные 
масса и стоимость. В авиационных конструк-
циях масса и стоимость материала не являются 
равнозначными критериями, поэтому разра-
ботчики готовы увеличивать стоимость кон-
струкции, если это сопровождается уменьше-
нием ее массы. 

Коэффициент замещения λ  определяется из 
выражения 

  Δ Δ ,C W   

где ΔC  — увеличение стоимости (Δ 0);C   
ΔW  — уменьшение массы (Δ 0).W   

Опираясь на принятую в авиационной инду-
стрии практику [16], будем считать, что 

  500 долл. США/кг.    

Используя это значение коэффициента за-
мещения, проведем свертку критериев стоимо-
сти и массы конструкции, выбирая в качестве 
критерия оптимизации целевую функцию 

  / minC C W W      

или 

  500 min.C W    (1) 

Выделяя из общей стоимости конструкции 
стоимость материала, которая на данном этапе 
анализа является варьируемой величиной, в 
качестве критерия стоимости будем рассматри-
вать стоимость используемых в конструкции 
материалов. 

Расчетные значения критериев массы и стои-
мости для 27 возможных вариантов распределе-
ния трех материалов в элементах конструкции 
крыла — обшивки, лонжеронов и нервюр — 
приведены в табл. 6, где АЛ — алюминиевый 
сплав. 

Каждой из 27 альтернатив соответствует 
точка с координатами (C, W) на плоскости кри-
териев (рис. 6). Прямыми синими линиями на 
этом рисунке показаны линии безразличия, со-
ответствующие критерию (1), а красной линией 
обозначен предельный уровень полезности. 
Точки, лежащие на этих линиях, соответствуют 
альтернативам, эквивалентным выбранному 
коэффициенту замещения. 

Учитывая направление предельного уровня 
полезности, в качестве оптимального выбран 
вариант № 1, в котором все конструктив- 
ные элементы крыла выполнены из углепла-
стика. 

 
Рис. 5. Альтернативные варианты толщин  

обшивки крыла для углепластика 
 

Таблица 5 
Расчетные значения прогиба,  

полученные для определения оптимальной  
ориентации композитных слоев обшивки 

Номер  
варианта 

Структура ламината  
обшивки крыла 

Прогиб, мм 
УП СП 

1 [0] 56,6 191,3 
2 [+45, –45, 0, –45, +45] 77,0 259,0 

3 [90, 0, 90] 91,6 289,2 

4 [+45, –45, 90, 0, 90,  
–45, +45] 

109,3 338,7 
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Поверочный расчет оптимального композит-
ного крыла. В качестве поверочного выполнен 
расчет прочности и устойчивости крыла при 
действии результирующего давления. За рас-
четное результирующее давление выбрано 

Σ  0,0119 МПа,p   что соответствовало приня-
тым аэродинамическим нагрузкам, массовым 
характеристикам самолета и коэффициентам 
безопасности. Поверочный расчет проводили с 
использованием геометрически нелинейной 

модели, в которой учитывались большие де-
формации. 

В процессе пошагового нагружения, при ко-
тором давление изменяли от 0 до уровня, соот-
ветствующего предельному состоянию упругого 
равновесия конструкции, определяли соответст-
вующее этому состоянию критическое давление 

max ,p  а также напряженное состояние крыла. 
Полученная при расчете нелинейная зави-

симость прогиба крыла от нагрузки приведена 

Таблица 6 
Расчетные значения массы крыла и стоимости для различных сочетаний материалов 

Номер варианта 
Материал 

Масса крыла, кг 
Стоимость материала, 

долл. США обшивки лонжеронов нервюр 

1 УП УП УП 81,12 8518 

2 УП УП СП 82,70 8052 

3 УП УП АЛ 85,47 7913 

4 УП СП УП 82,72 8044 

5 УП АЛ УП 85,53 7903 

6 УП СП СП 84,30 7578 

7 УП АЛ АЛ 89,88 7298 

8 УП СП АЛ 87,07 7439 

9 УП АЛ СП 87,11 7437 

10 СП УП УП 98,21 3476 

11 СП СП СП 101,39 2536 

12 СП СП УП 99,81 3002 

13 СП СП АЛ 104,16 2397 

14 СП АЛ СП 104,20 2395 

15 СП УП СП 99,79 3010 

16 СП АЛ АЛ 106,97 2256 

17 СП УП АЛ 102,56 2871 

18 СП АЛ УП 102,62 2861 

19 АЛ УП УП 128,13 1974 

20 АЛ СП СП 131,31 1034 

21 АЛ АЛ АЛ 136,89 754 

22 АЛ АЛ УП 132,54 1359 

23 АЛ АЛ СП 134,12 893 

24 АЛ УП АЛ 132,48 1369 

25 АЛ СП АЛ 134,08 895 

26 АЛ СП УП 129,73 1500 

27 АЛ УП СП 129,71 1508 
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на рис. 7. Анализ этого результата показал, что 
крыло сохраняет состояние упругого равнове-
сия до давления max 0,0167 МПа.p   Деформи-
рованное состояние (перемещения) оптималь-
ного крыла из углепластика при максимальной 
нагрузке max( 0,0167 МПа)p   показано на 
рис. 8. 

Коэффициент запаса устойчивости опти-
мальной конструкции крыла 

  max
уст

Σ

0,0167  1, 4.
0,0119

pk
p

    

 

В момент достижения давлением критиче-
ского уровня максимальное значение растяги-
вающих напряжений, действующих вдоль 
направления армирования, реализовалось в 
корневой зоне каркаса (рис. 9) и составило 

1max 910  МПа.   
В результате поверочного расчета коэффи-

циент запаса прочности оптимальной кон-
струкции крыла 

  1

1max

  1500 1,65.
910

tn   


 

 
Рис. 7. Зависимость прогиба крыла от нагрузки: 

1 и 2 — действующая и максимальная нагрузка 

 
Рис. 8. Деформированное состояние  

(перемещения, мм) оптимального крыла  
из углепластика при максимальной нагрузке 

 

Рис. 6. Альтернативные варианты сочетаний материалов для конструктивных элементов крыла 
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Выводы 
1. Предложен подход к выбору оптимальной 

конструкции крыла, основанный на поэтапной 
многокритериальной оптимизации с использо-
ванием в качестве оптимизационных парамет-
ров геометрических и структурных характери-
стик, а также вида материалов для основных 
элементов конструкции. 

2. Определена оптимальная конструкция 
двухлонжеронного крыла легкого учебно-тре-
нировочного самолета. 

3. Проведены поверочные расчеты опти-
мального крыла, подтверждающие требования, 
предъявляемые к его прочности и устойчивости.
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