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Стадия проектирования крыла из полимерных композиционных материалов являет-
ся сложной научно-технической задачей при разработке конструкции авиалайнера, 
требующей значительных временных и финансовых затрат. В связи с этим наличие 
универсальной методики, позволяющей снизить продолжительность и повысить ин-
формативность стадий проектирования, может значительно ускорить процесс проек-
тирования. В работе представлена вторая часть результатов моделирования по пред-
лагаемой методике — обоснование конструктивно-силовой схемы на основе парамет-
рических расчетов 90 геометрических моделей крыла с выбором формы и материала 
силового элемента панели. Определены рациональные геометрические параметры 
расположения силовых элементов каркаса, в том числе шаг и направление установки 
нервюр, стрингеров, лонжеронов, обеспечивающие наибольший запас по прочности. 
На базе результатов расчетов обоснованы форма и материал стрингера. 
Ключевые слова: авиалайнер, крыло, полимерные композиционные материалы, кон-
структивно-силовая схема, стрингер, нервюра, лонжерон. 

Design of a polymer composite wing is a complex research and engineering challenge when 
designing an airliner. It requires considerable time and financial expenditure. Therefore, 
availability of universal methods that can reduce the duration and increase the 
informational content of the design stages, can considerably accelerate the design process. 
In this work, the second part of the results of modeling using the proposed methods is 
presented.  It contains the justification of the structural arrangement on the basis of 
parametrical calculations of 90 geometrical models of a wing made of polymer composite 
materials, with the choice of a form and materials of the load bearing element of the panel. 
Rational geometrical parameters of the arrangement of the load bearing elements of the 
structure are determined, including the step and the direction for installation of ribs, 
stringers, longerons that provide the largest strength safety margin. The form and the 
material of a stringer are justified on the basis of the performed calculations. 
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В первой части работы представлены результа-
ты обоснования геометрии крыла и аэродина-
мических нагрузок на него, которые позволяют 
перейти к расчетам конструктивно-силовой 
схемы (КСС) и ее силовых элементов [1]. 

Проектированием силовой конструкции 
активно занимаются как мировые, так и отече-
ственные специалисты в области авиастрое-
ния. Определена необходимость перехода от 
узконаправленных методов разработки изде-
лий к комплексному подходу их создания [2]. 
Многие научные изыскания направлены на 
решение конкретных задач, связанных с опре-
деленными типами крыльев. Например, в ра-
боте [3] основной упор сделан на исследование 
аэродинамики крыла обратной стреловидно-
сти, в то время как вариантов КСС рассмотре-
но мало (только для оценки общей работоспо-
собности крыла под нагрузкой). В других ра-
ботах проведена оптимизация жесткости 
крыла под действием аэродинамических 
нагрузок как целой конструкции [4], так и 
конкретных КСС [5], в том числе выполнен-
ных из композиционных материалов [6, 7].  
В некоторых статьях особое внимание уделено 
расчету и оптимизации массы конструкции 
крыла [8], включая применение криволиней-
ных силовых элементов [9]. Кроме того, суще-
ствуют работы, в которых в качестве объекта 
оптимизации рассмотрены панели из полимер-
ных композиционных материалов (ПКМ) [10], 
в том числе с интегрированными стрингера-
ми [11, 12]. Получены также результаты опти-
мизации диафрагмы носовой части [13] и ис-
следований в области оптимизации топологии 
силовых элементов с учетом только ограниче-
ний по прочности [14]. Кроме того, специали-
сты авиационных предприятий проводят рабо-
ты по проектированию всей компоновки крыла 

с помощью собственных программных про-
дуктов, которые недоступны для коммерческо-
го использования [15, 16]. 

 
Выбор КСС крыла. В первой части работы для 
исследования выбрано трапециевидное крыло с 
размахом 35 м, прямой стреловидностью (χ = 
= 29°, ψ = +6°), со спрямленным участком и 
несимметричным аэродинамическим профилем 
и определены аэродинамические нагрузки на 
него. Параметрический расчет для определения 
КСС и параметров силовых элементов крыла 
проведен в программном комплексе ANSYS 16. 
Расчет выполнен для трех значений угла атаки: 
0, +11, –7°. Значения нагрузок, полученные при 
моделировании задачи внешней аэродинамики, 
импортированы в расчет (рис. 1). В бортовом 
сечении крыло ограничено в перемещениях и 
поворотах относительно осей. 

Элементы 90 вариантов КСС моделирова-
лись плоскими, с заданием соответствующей 
толщины по группам. Варьируемые параметры 
представлены в табл. 1, где САХ — средняя 
аэродинамическая хорда. 

 
Рис. 1. Вид импортированной нагрузки  

(распределенное давление) 

Таблица 1 
Варьируемые параметры КСС крыла 

Параметр Значения 

Расстояние установки переднего/ 
заднего лонжерона, % хорды 

20/70 30/60 25/65 20/60 30/70 

Шаг нервюр, % САХ 20 30 40 
Направление нервюр По полету Перпендикулярное заднему  

лонжерону 
Шаг стрингеров, м 0,12 0,16 0,20 
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В качестве материала для силовых элементов 
выбран углепластик на основе ткани УТ-900-3. 

Физико-механические характеристики  
углепластика на основе ткани УТ-900-3 

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), МПа,  вдоль оси: 
   X . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 483 (507) 
   Y . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 483 (507) 
   Z . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32 (35) 
Предел прочности при сдвиге в плоскости 
XY/YZ/XZ, МПа . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  262/112/112 

С учетом варьируемых параметров в работе 
рассмотрены 210 расчетных случаев КСС. 

 
Результаты расчета по выбору КСС крыла. 
В результате расчета определены напряженно-
деформированные состояния и значения пере-
мещения (прогиб) конструкции при действии 
аэродинамической нагрузки. 

На рис. 2 представлены значения массы, 
максимальных перемещений и нормальных 
напряжений вдоль локальной оси Z при угле 
атаки +11° (самый нагруженный вариант) для 
трех групп элементов — обшивок; лонжеронов 
и стрингеров (продольный силовой набор); 
нервюр (поперечный силовой набор), — как 
наиболее критических, поскольку предел проч-
ности вдоль оси Z для углепластика на основе 
ткани много меньше, чем вдоль двух других 
осей вследствие анизотропии физико-
механических свойств. 

На рис. 3 приведены результаты решения 
задачи оптимизации по выбору КСС крыла из 
ПКМ, где в качестве критериев приняты мини-
мальные значения массы и прогиба, соответ-
ствующего максимальной несущей способности 
конструкции. 

Результаты расчета КСС показали, что ни 
один из вариантов не превышает значений пре-
делов прочности, а коэффициент запаса не ни-
же 1,8. Следовательно, первичное приближение 
толщины стенок силовых элементов должно 
быть уменьшено последующей оптимизацией 

(при условии сохранения работоспособности в 
результате добавления дополнительных нагру-
зок на конструкцию (масса топлива, двигателей 
и т. п.)). 

Определено множество не доминирующих 
альтернатив вариантов (множество Парето) по 
двум критериям — прогибу и массе конструк-
ции (14 шт.). Оптимальная из всех вариантов 
КСС может быть определена как введением до-
полнительного параметра, например стоимо-
сти, так и выбором кратчайшего расстояния до 
идеального центра (ИЦ). В данной работе ис-
пользован последний вариант. 

Расстояние до ИЦ 

    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 варианта КСС крыла; срm  

и срd  — средние значения массы и прогиба. 
Установлено, что наименьшее расстояние до 

ИЦ имеет 33-й вариант КСС крыла. 
Геометрические параметры КСС  

выбранного крыла 
Расстояние установки переднего/заднего  
лонжерона, % хорды . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20/70 
Шаг нервюр, % САХ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40 
Направление нервюр . . . . . . . . . . .  Перпендикулярное  
  заднему лонжерону 
Шаг стрингеров, мм . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,2 

В качестве примера на рис. 4, 5 приведены 
отдельные результаты расчета по перемещениям 
и нормальным напряжениям в крыле из ПКМ. 

Определено, что наибольшие перемещения 
от аэродинамической нагрузки возникают на 
сужающемся конце крыла. В свою очередь, 
вблизи борта (где крыло максимально широ-
кое) перемещения незначительны либо отсут-
ствуют. Отсюда следует вывод, что двигатели (в 
случае размещения их на крыле) рационально 
устанавливать в зоне спрямленного участка ли-
бо в зоне перехода на стреловидную часть. 
Определено, что продольные и поперечные си-
ловые элементы (нервюры, лонжероны и 
стрингеры) разгружают силовую обшивку, а 
напряжения вдоль оси X в глобальной системе 
координат, показанные на рис. 5, имеют инфор-
мативный (справочный) характер, сообщающий 
о работе конструкции из ПКМ. Для оценки ра-
ботоспособности в целом необходимо рассмат-
ривать каждый силовой элемент (группу
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элементов) в локальной системе координат, 
связанной с углами укладки слоев в детали, что 
связано с выраженной анизотропией свойств 
ПКМ. 

Выбор стрингера для КСС. В качестве примера 
оптимизации силового элемента конструкции 
выполнен расчет для выбора формы и материа-
ла стрингера. Для расчетов использованы сле-
дующие типы материалов: углепластик на осно-
ве ткани УТ-900-3, стеклопластик на основе 
стеклоткани КМКС-2.120.Т10.37 и алюминие-
вый сплав 1163АТ, ПВХ пенопласт DIABH80. 
Алюминиевый сплав приведен в качестве срав-
нения ПКМ и металла. 

Рассматриваемые варианты форм сечений 
стрингеров представлены на рис. 6. 

Прогиб для расчетной схемы определяли 
при следующих параметрах: L = 1,5 м; q = 
= 500 Н/м2 (рис. 7). 

Расчет выполнен с помощью метода конеч-
ных элементов в программном комплексе  

 
Рис. 3. Распределение массы и прогиба  

в относительных единицах для различных  
вариантов КСС крыла 

 
Рис. 4. Распределение прогиба крыла, м: 

1 — деформированное состояние;  
2 — недеформированное состояние 

 

 
Рис. 5. Распределение нормальных напряжений, Па, 

вдоль оси X в глобальной системе координат  
в верхней обшивке (а), в нижней обшивке,  

лонжеронах, нервюрах, стрингерах (б) 
 

Таблица 2 
Результаты расчета для выбора стрингера 

Тип  
сечения 

стрингера 

Материал стрингера 
Углепластик Стеклопластик Алюминий 

ВР m, кг f, м ВР m, кг f, м ВР m, кг f, м 

 
I 0,44082 0,0097096 II 0,54405 0,014164 III 0,772830 0,0073415 

 
IV 0,316395 0,0079601 V 0,390488 0,01260 VI 0,5546925 0,0054778 

 
VII 0,44082 0,0034799 VIII 0,54405 0,0054947 IX 0,772830 0,0024032 

 
X 0,39225 0,0069401 XI 0,470505 0,010962 XII 0,643935 0,0047816 

 
XIII 0,374178 0,011149 XIV 0,450195 0,017606 XV 0,618665976 0,0076699 

Примечание. ВР — вариант расчета. 
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ANSYS 16, где для построения конечно-эле-
ментной сетки упрощена геометрия стринге-
ров, в частности не учтены скругления. При 
параметрическом моделировании рассмотрены 
15 расчетных случаев. 

 
Результаты расчета по выбору стрингера КСС. 
Полученные при расчете значения массы m и 
прогиба f стрингеров приведены в табл. 2 

На рис. 8 приведены результаты параметри-
ческой оптимизации типа стрингера, где в ка-
честве критериев выбраны минимальные зна-
чения массы и прогиба, соответствующего мак-
симальной несущей способности. 

Определенное множество Парето состоит из 
четырех вариантов. Вариант IX исключен вслед-
ствие удаления от ИЦ. Изготовление стрингеров 
(панели) из металла подразумевает механиче-
ский способ крепления обшивки к ним, напри-
мер, с помощью заклепками, что требует более 
сложной оснастки. Варианты VII и X сложны с 
технологической точки зрения, так как для вы-
полнения стрингера в форме двутавра или квад-
рата необходима сложная оснастка. 

Вариант IV легко изготовить выкладкой с 
использованием простой оснастки: П- и Г-об-
разных цулаг. При равных толщинах полки и 
стенки тавр менее материалоемок, чем двутавр. 
Исходя из вышесказанного, выбран углепла-
стиковый стрингер таврового сечения 
(вариант IV). 

Выводы 
1. На основе параметрического моделирова-

ния 90 геометрических моделей КСС крыла из 
ПКМ при разных углах атаки (0, +11, –7°) опре-
делены: 

 
Рис. 7. Расчетная схема 

 
Рис. 8. Распределение массы и прогиба  

в относительных единицах для различных  
вариантов КСС крыла 

 
Рис. 6. Варианты форм сечений стрингеров: 

а — уголок; б — тавр; в — двутавр; г — квадрат с легким (пенным) заполнителем;  
д — трапеция с легким (пенным) заполнителем 
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• рациональные геометрические параметры 
КСС крыла — шаг установки нервюр, стринге-
ров, лонжеронов; 

• форма и материал силового элемента пане-
ли — стрингера; 

2. Из анализа результатов моделирования 
выбран вариант КСС, в котором расстояние 
установки переднего и заднего лонжерона со-
ставляет соответственно 20 и 70 % хорды, шаг 
нервюр — 40 % САХ, шаг стрингеров — 0,2 м,  

а направление установки нервюр перпендику-
лярно заднему лонжерону. На основе решения 
задачи параметрической оптимизации выбран 
стрингер таврового сечения из углепластика. 

3. Осуществлена апробация разработанной 
методики на крыле из ПКМ среднемагистраль-
ного авиалайнера, где выбраны рациональные 
геометрические параметры крыла, определены 
значения аэродинамических нагрузок и спроек-
тирована КСС. 
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