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Рассмотрены вопросы разработки рациональной конструктивно-cиловой схемы кры-
ла легкого спортивного самолета на основе параметрической оптимизации. В каче-
стве объекта исследования выступало крыло самолета Пайпер PA-28. Предложен ал-
горитм определения эксплуатационных нагрузок, действующих на крыло, выбора ва-
риантов конструктивно-силовых схем из полимерных композиционных материалов с 
последующей оптимизацией. Изучены возможные области появления дефектов и 
микротрещин в конструктивно-силовой схеме крыла с учетом анизотропии полимер-
ных композиционных материалов и их схем армирования. Для повышения весовой 
эффективности конструктивно-силовой схемы крыла решена задача оптимизации 
схем укладки монослоев полимерных композиционных материалов. Численное моде-
лирование проведено методом конечных элементов в коммерческом программном 
продукте. Определены рациональные геометрические параметры и углы армирования 
конструктивно-силовой схемы крыла при действии эксплуатационных нагрузок. 
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The paper considers problems in design and development of a rational structural and power 
scheme for the light sports aircraft wing based on the parametric optimization. The testing 
object is the Piper PA-28 aircraft wing. The paper propose an algorithm to determine opera-
tional loads acting on the wing, and select options of the structural-force schemes for a wing 
made of the polymer composite materials with the subsequent optimization. It studies pos-
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sible areas of defects and micro-cracks in the wing structural and power scheme taking into 
account the polymer composite materials anisotropy and its reinforcement schemes. To in-
crease weight efficiency of the wing structural and power scheme, the problem of optimizing 
laying schemes of the polymer composite materials monolayer is solved. Numerical simula-
tion is carried out using the finite element method in a commercial software product. The 
paper determines rational geometric parameters and reinforcement angles for the wing 
structural and power scheme exposed to the operational loads action. 
EDN: XRNNJD, https://elibrary/xrnnjd 
Keywords: light sports aircraft, parametric optimization, structural and power scheme, pol-
ymer composite materials, stress-strain state, optimization criteria 

Благодаря небольшой плотности, высоким 
прочностным и жесткостным характеристикам, 
низким температурным и влажностным коэф-
фициентам линейного расширения, требуемым 
теплофизическим характеристикам полимерные 
композиционные материалы (ПКМ) получили 
широкое распространение в авиастроении. По 
удельным физико-механическим характеристи-
кам ПКМ превосходят алюминиевые сплавы. 
Однако использование ПКМ в авиастроении 
осложнено такими факторами, как высокая ани-
зотропия характеристик, различные характери-
стики наполнителя и матрицы и их совместная 
работа под нагрузкой, образование и развитие 
дефектов, связанных с ресурсом или внешними 
ударными нагрузками. 

Одним из направлений применения ПКМ 
является легкая транспортная и спортивная 
авиация. Проводятся работы по созданию кры-
ла нового надежного авиалайнера для достиже-
ния массовой эффективности без потери несу-
щих свойств [1]. Легкие спортивные самолеты 
используются в различных областях: для изуче-
ния территории промышленных объектов, лес-
ных или сельскохозяйственных угодий, для 
проведения спасательных операций, аэрофото-
съемки, тестирования новых принципов полета 
и др. [2]. 

Малая скорость полета и продолжительное 
время нахождения в воздухе легких спортив-
ных самолетов приводит к необходимости 
уменьшения их массы. С учетом габаритных 
размеров и типов авиационных двигателей 
важно достигать высокой весовой эффективно-
сти, применяя различные материалы, в частно-
сти ПКМ. В отдельных изделиях авиационной 
техники доля деталей, выполненных из ПКМ, 
достигает 65 %. Из ПКМ изготавливают кон-
структивно-силовые схемы крыльев, оперения, 
створки и корпуса легких самолетов, корпусные 
элементы двигателей, лопасти вертолетов  
и др. [3]. 

Средний срок службы авиационных кон-
струкций — ожидаемое время эксплуатации без 
серьезных повреждений — зависит от материа-
лов, условий эксплуатации и технического об-
служивания. Когда конструкция достигает пре-
дельного срока службы, проводятся дополни-
тельные проверки и, при необходимости, 
заменяются или ремонтируются поврежденные 
детали. Определение оптимального среднего 
срока службы важно для экономической эф-
фективности и обеспечения безопасности в 
авиации. Авиационные корпорации и пред-
приятия стремятся увеличить срок службы, ис-
пользуя новые материалы и методы проектиро-
вания. 

Прочность элементов конструкций и сило-
вых схем самолета определяется не только ти-
пом и характеристиками материалов, типом 
соединений деталей, узлов и крепежными эле-
ментами, но и особенностями воздействия экс-
плуатационных нагрузок и таких случайных 
внешних факторов, как столкновение с птица-
ми, удары молнии и др. 

Следует отметить, что хотя элементы, кон-
структивно-силовые схемы и самолеты в целом 
проходят соответствующие виды испытаний на 
прочность, ресурс и летные испытания, все 
равно случаются столкновения с птицами или 
иными объектами на взлетно-посадочной по-
лосе, которые относятся к нерасчетным случа-
ям нагружения. Конструктивное исполнение 
самолета должно быть таким, чтобы миними-
зировать возможные повреждения от ударов 
птиц. 

Этого можно достичь использованием спе-
циальных форм, аэродинамических обтекате-
лей или усиленных зон в критических областях 
самолета. В современных самолетах все чаще 
задействованы такие ПКМ, как угле- и стекло-
пластики, обладающие высокой прочностью, 
легкостью и стойкостью к ударным нагрузкам 
при низкой плотности. Для продления ресурса 
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деталей и конструкций из ПКМ и ремонта та-
ких дефектов необходимо использовать ло-
кальные накладки из ПКМ [4, 5]. 

ПКМ широко применяются в крыльях и 
элементах конструкций самолетов различного 
назначения, таких как Пайпер PA-28-140, PA-
28-150, PA-28-160, PA-28-180 Чероки, Пайпер 
ПА-28-181 Арчер и Пайпер ПА-28 Дакота и др. 
[4–6]. Все более широко используются методы 
разработки конструкций из ПКМ на основе па-
раметрической оптимизации [7–11]. 

Цель работы — повышение весовой эффек-
тивности конструктивно-силового набора кры-
ла из ПКМ на основе параметрической оптими-
зации схем армирования и толщины монослоев 
с учетом действующих эксплуатационных 
нагрузок, в том числе случайных. 

 
Объект и методология исследования. В каче-
стве объекта исследования выбран легкий 
спортивный самолет Пайпер PA-28 (рис. 1). 
Крыло самолета состоит из лонжеронов, 
нервюр и обшивки. Нервюры выдерживают 
давление вдоль хорд, а лонжероны распределя-

ют сдвиг от обшивки крыла. Лонжероны при-
дают крылу жесткость, помогая ему сохранять 
форму аэродинамического профиля и предот-
вращая его скручивание с помощью обшивки. 
Давление и сдвиг от обшивки крыла передают-
ся на нервюры, обеспечивая им жесткость, и 
далее распределяются по лонжеронам, что при-
дает аэродинамическую форму и позволяет 
равномерно распределять нагрузку. 

Для крыла использована конфигурация с 
двумя лонжеронами, широко применяемая на 
самолетах аналогичного класса. Выбран аэроди-
намический профиль NACA 652-415, характер-
ный для Пайпер PA-28. Модель включала в себя 
два лонжерона, десять нервюр и часть обшивки. 
Базовая масса крыла с конструктивно-силовой 
схемой без элементов механизации крыла, кре-
пежных элементов, соединений и вспомогатель-
ных деталей составляла 133 кг. Построены гео-
метрическая и конечно-элементная модели кры-
ла с размахом 11 м. Техническая характеристика 
самолета Пайпер PA-28 приведена в табл. 1. 

 
Физико-механические характеристики ис-
пользуемого материала. Среди материалов, 
применяемых  в авиационной отрасли, можно 
выделить следующие ПКМ: угле-, стекло- и ор-
ганопластики [2, 12]. У угле- и органопластиков 
удельная прочность выше, чем у стеклопласти-
ков, однако последние значительно дешевле 
благодаря меньшей стоимости стеклянного во-
локна. 

 

 
Рис. 1. Схемы легкого спортивного самолета Пайпер 

PA-28 (а) и его крыла (б): 
1 — хорда крыла; 2 и 7 — передний и задний лонжероны,  

3 и 8 — передняя и задняя кромки; 4 — нервюры;  
5 — размах крыла; 6 — обшивка 

Таблица 1 
Техническая характеристика самолета  

Пайпер PA-28 
Параметр Значение 

Максимальная скорость, км/ч 330 
Крейсерская скорость, м/с 60 
Дальность полета, км 1665 
Практический потолок, м 6095 
Масса пустого воздушного судна, кг 767 
Максимальная взлетная масса, кг 1317 
Габаритные размеры, мм: 
    длина 
    высота 

 
8330 
2520 

Размах крыла, м 11 
Площадь крыла, м2 9 
Ширина хорды законцовки крыла, м 1,6 
Ширина хорды крыла корня, м 2 
Масса крыла (одна сторона), кг 133 
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На базе мирового опыта создания авиалай-
неров и легких самолетов с учетом физико-
механических и стоимостных показателей вы-
бран однонаправленный углепластик на основе 
углеродного волокна Т700 компании Toray и 
эпоксидное связующее CYTEC. Углеродное во-
локно T700, широко применяемое в авиацион-
ной промышленности [13], обладает высокой 
прочностью и жесткостью при небольшой мас-
се, что делает его рациональным материалом 
для создания таких конструкций, как крылья 
самолета. Физико-механические характеристи-
ки углепластика на основе углеродного волокна 
Т700 приведены в табл. 2. 

Эпоксидное связующее CYTEC обладает вы-
сокой адгезией к углеродному волокну, необхо-
димым набором характеристик и обеспечивает 
перераспределение напряжений в структуре 
материала [8]. 

 
Блок-схема расчетного алгоритма. Алгоритм 
разработки конструктивно-силовой схемы 
крыла из ПКМ с учетом появления дефектов и 
микротрещин включает в себя следующие эта-
пы: разработка геометрических моделей с уче-
том аэродинамического профиля и расположе-
ния нервюр; определение аэродинамических 
нагрузок на крыло с учетом скорости, высоты и 
режимов полета; расчет напряженно-дефор-
мированного состояния под действием эксплу-
атационных нагрузок; уточнение геометриче-
ских параметров; оптимизация схем армирова-
ния элементов конструктивно-силовой схемы 
крыла. Блок-схема алгоритма разработки опти-
мальной конструктивно-силовой схемы крыла 
из ПКМ приведена  на рис. 2. 

 
Характеристики аэродинамического профи-
ля. Как уже отмечалось, выбран аэродинамиче-
ский профиль NACA 652-415 (рис. 3), который 
является одним из профилей, разработанных в 
рамках системы NACA (National Advisory 
Committee for Aeronautics — Национальный 
консультативный комитет по аэронавтике) для 
использования в авиационной промышленно-
сти. Профили семейства NACA широко приме-
няют в авиационной промышленности для раз-
работки крыльев, рулей, стабилизаторов и дру-
гих аэродинамических элементов. Первые три 
цифры аэродинамического профиля NACA 
обозначают его форму, а вторые три — угол 
наклона максимальной толщины в процентах 
его хорды (ширины). 

Для расчета аэродинамической нагрузки на 
крыло использован программный комплекс 
ANSYS. Процесс включал в себя определение 
геометрических и граничных условий, подле-
жащих анализу, построение сетки модели и 
установку соответствующих параметров пото-
ка. Аэродинамические характеристики профи-
ля крыла приведены на рис. 4. 

 

Таблица 2 
Физико-механические характеристики  

углепластика на основе углеродного волокна Т700 

Характеристика Значение 

Плотность, кг/м3 1518 
Модуль упругости, ГПа: 
    вдоль волокна E1 
    поперек волокна E2 

    перпендикулярно плоскости 
армирования E3 

 
123,34 

7,78 
7,78 

Коэффициент Пуассона 12/23/13 0,27/0,42/0,27 

Модуль сдвига G12/G23/G13, ГПа:  5,00/3,08/5,00 
Толщина монослоя, мм 0,2 

     

 
Рис. 2. Блок-схема алгоритма разработки 

оптимальной конструктивно-силовой схемы  
крыла из ПКМ 

 
 

 
Рис. 3. Внешний вид профиля NACA 652-415 
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Определение нагрузок, действующих на кры-
ло. Расчет аэродинамической нагрузки, возни-
кающей в полете самолета, с учетом скорости, 
высоты полета и угла атаки выполнен в про-
граммном комплексе ANSYS Fluent. 

Расчет нагрузки, возникающей в полете, 
проведен для крейсерского режима на высоте 
2,5 км со скоростью 60 м/с [9]. Для моделиро-
вания воздушной среды, обтекающей самолет, 
заданы входные и выходные параметры потока 
(Inlet and Outlet), соответствующие режиму по-
лета. Параметры среды определены в соответ-
ствии со значениями параметров стандартной 
атмосферы для этой высоты [10, 11]. Отдельные 
результаты расчета аэродинамической нагрузки 
приведены на рис. 5. 

 
Выбор оптимальных толщин крыла. Расчет 
оптимальных толщин силовых элементов про-
веден с помощью модуля DIRECT в программ-
ном комплексе ANSYS. Основываясь на анализе 
крыла спортивного самолета, в табл. 3 показана 
варьируемая параметрическая модель силового 
каркаса и обшивки крыла переменной толщи-
ны. Для определения значений критериев вы-
полнены расчеты напряженно-деформиро-
ванного состояния крыла при соответствующих 
действующих нагрузках. Проанализирована 
толщина силового каркаса и обшивки крыла. 
Начальные значения толщин элементов крыла 
заданы согласно табл. 3. 

Множество Парето, также известное как 
фронт Парето, — понятие из теории многокри-
териальной оптимизации. Множество Парето 
описывает совокупность оптимальных (не до-
минирующих) решений в задаче оптимизации, 
где есть несколько критериев, и при оптимиза-

ции одного из них нельзя улучшить результат 
по другому критерию. Рассмотрено 600 вариан-
тов конструкции. В результате определены 

 
Рис. 4. Зависимости коэффициентов подъемной 

силы cy и силового сопротивления cx крыла  
от угла атаки  

 

 

 
Рис. 5. Результаты расчета аэродинамической 

нагрузки: 
а — распределение аэродинамического давления, Па вдоль 

крыла; б — расчетная сетка и граничные условия  
(1 — вход; 2 — симметрия; 3 — выход; 4 — пограничные 

слои; 5 — граничные условия; Pin и Pout — давления  
воздушной среды на входной и выходной границах;  

Vin и Vout — скорости воздушного потока  
на входной и выходной границах) 

Таблица 3 
Значения толщин элементов крыла 

Элемент крыла 
Толщина, мм 

начальная варьируемая 

Верхняя обшивка 4 1…5 
Нижняя обшивка 4 1…5 
Торцевая панель 4 1…5 
Передний лонжерон 4 1…5 
Задний лонжерон 4 1…5 
Нервюры 4 1…5 
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напряженно-деформированное состояние и 
прогиб конструкции под действием нагрузок. 
Ни один из вариантов не превысил пределов 
прочности [14–16]. 

Множество Парето получено по двум крите-
риям — массе и прогибу крыла. Оптимальная 
конструкция крыла из всех вариантов опреде-
лена выбором кратчайшего расстояния до иде-
ального центра (ИЦ) по следующей формуле 
[15–17]: 

    2 2
ИЦ ИЦ

2 2
ср ср

,i im m d d
K

m d
 

   

где ИЦm  и ИЦd  — масса и прогиб ИЦ; im   
и id  — масса и прогиб i-го варианта крыла; срm  
и срd  — средние значения массы и прогиба. 

Зависимости массы от прогиба в относи-
тельных единицах для лонжеронов, обшивки и 
нервюр приведены на рис. 6, а–в, где МП — 
множество Парето. Значения толщин элемен-
тов крыла из ПКМ для оптимального варианта 

 

 
Рис. 6. Зависимости прогиба от массы для лонжеронов (а), обшивки (б) и нервюр (в)  

под действием аэродинамической нагрузки 

Таблица 4 
Значения толщин элементов крыла для оптимального варианта 

Элемент Толщина, мм Элемент Толщина, мм Элемент Толщина, мм 

Верхняя обшивка 3,0 Нервюра 1 3,6 Нервюра 6 2,6 
Нижняя обшивка 3,0 Нервюра 2 3,8 Нервюра 7 2,4 
Торцевая панель 3,0 Нервюра 3 4,0 Нервюра 8 1,6 
Передний лонжерон 1,2 Нервюра 4 2,2 Нервюра 9 3,4 
Задний лонжерон 4,0 Нервюра 5 1,6 Нервюра10 1,2 
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с минимальными массой (97 кг) и прогибом 
(32,24 мм) указаны в табл. 4. 

Установлено, что масса оптимизированного 
крыла из углепластика меньше на 27 %, чем у 
исходного крыла при сохранении несущей спо-
собности. 

 
Выбор оптимальной ориентации слоев уг-
лепластика. Оптимизация углов укладки слоев 
проведена с использованием модуля 
OPTISLANG в программном комплексе ANSYS 
[18–20]. Рассмотрены различные варианты схе-
мы укладки слоев силовых элементов. Для всех 
слоев в каждой группе элементов начальный 
угол укладки составлял 0°. Количество слоев 
определяли исходя из их толщины. Угол ориен-
тации слоев крыла варьировали в пределах 
–90…+90° [21]. Для всех полученных оптималь-
ных вариантов проведены проверочные расчеты 
прочности. 

Схема оптимальной укладки композитных 
слоев в элементах крыла показана на рис. 7, где 
введены следующие обозначения: 
1 — 50/70/90/0/–70/10/70/–80/90/–80/–30/70/90/ 
10/90; 
2 — 40/30/10/–10/–20/–50; 
3 — 60/80/90/70/90/80/70/–60/–60/–80/–80/–30/ 
50/40/80; 
4 — –60/–10/–20/–20/–30/–40/10/–80/–10/–80/ 
–60/–80/–60/–40/–70/–90/–90/–80; 
5 — 0/20/10/30/–10/–30/0/0/–30/–10/–10/–10/ 
–20/–30/–30/–30/–30/–30/–30; 
6 — –50/20/30/10/0/10/10/–60/60/50/–10/30/ 
20/0/–10/–30/–40/–80/90/80; 
7 — –70/70/50/–30/60/50/20/0/30/10/30; 
8 — 20/40/20/20/–30/–20/20/40; 
9 — –10/20/60/20/–90/40/0/–40/–60/–20/–50/ 
40/10; 

10 — –10/–20/–50/–60/–30/–80; 
11 — 60/20/–70/–80/–80/0/–80/40/0/–70/60/0/ 
–40/–20/20/0/–10; 
12 — –90/0/–90/50/0/10/–70/–20; 
13 — 20/0/0/10/–40/–70/–80/0/–40/–10/–10/–80; 
14 — 0/60/60/20/20/10/10/80/0/–20/30/–90/–50/ 
–90/80; 
15 — 10/–20/60/20/0/–80/–10/–60/–10/–30/–50/ 
80/–40/90/60/20/–40/–80/–90/60. 

Установлено, что деформация после опти-
мизации углов укладки слоев крыла меньше 
начальной на 86 % при аналогичной несущей 
способности (рис. 8). 

Выводы 
1. Определены оптимальные толщины сило-

вых элементов каркаса и обшивки крыла из уг-
лепластика для легкого самолета по критериям 
минимальных массы и прогиба. 

 
Рис. 7. Схема оптимальной укладки композитных 

слоев в элементах крыла 

 

 
Рис. 8. Результаты расчета крыла  

с оптимальной схемой армирования: 
а — перемещение крыла под действием  

аэродинамической нагрузки, мм; 
б — распределение максимальных напряжений,  

МПа, вдоль крыла 
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2. Найдены оптимальные схемы укладки 
слоев углепластика для лонжеронов, нервюр и 
обшивки крыла. 

3. Установлено, что масса оптимизирован-
ного крыла из углепластика меньше на 27 %, 
чем у исходного крыла при сохранении несу-
щей способности. 

4. Проведены проверочные расчеты прочно-

сти оптимальной конструктивно-силовой схе-
мы крыла. 

5. Дальнейшие исследования будут направ-
лены на учет воздействия случайных ударных 
нагрузок на оптимальную конструкцию крыла с 
силовой схемой из углепластика и оценку оста-
точного ресурса легкого самолета. 
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