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ИЗ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 
 

Приведены результаты научных исследований в области разработки конст-
руктивно-технологических решений соединений деталей из композицион-
ных материалов (КМ), оптимизации структуры КМ панелей обшивки, оцен-
ки пределов применимости различных способов удовлетворения критериев 
прочности, проектирования поперечного сечения многолонжеронного крыла, 
выбора рациональных конструктивных схем дискретно-опертых агрегатов, 
технологической механики панелей из КМ. На основе научного анализа полу-
ченных теоретических и экспериментальных результатов сформулированы 
практические рекомендации по повышению качества авиаконструкций из КМ. 
 
композиционные материалы, авиаконструкции, критерии прочности 

 
Введение 

 
По инициативе и при поддержке О.К. Антонова в 60-х годах прошлого 

столетия в ХАИ впервые в Украине начались систематические исследова-
ния по внедрению композиционных материалов в конструкциях самоле-
тов, о чем свидетельствует изготовление и испытание на прочность пер-
вых в СССР фюзеляжа самолета АН-2М и его закрылков из стеклопласти-
ков [1]. В последующие годы это направление стало доминирующим в 
комплексе научно-исследовательских работ почти всех конструкторских 
бюро авиакосмической отрасли, а также многих ВУЗов и научных учреж-
дений. По мере расширения областей использования КМ и углубления ис-
следований появлялись и выкристаллизовывались новые научные и тех-
нические проблемы, которые не были свойственны металлическим конст-
рукциям. Значительный вклад в решение многих из них, особенно после 
организации отраслевой научно-исследовательской лаборатории компози-
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ционных материалов внесли преподаватели, сотрудники и студенты ХАИ 
в рамках хоздоговоров с АНТК «Антонов», ЦАГИ, Обнинским НПО 
«Технология» и др. Не вдаваясь в подробный анализ предпосылок и тече-
ния научных работ, остановимся на некоторых наиболее существенных 
результатах. 
 

1. Соединения деталей и агрегатов из КМ 
 
На основе тщательного анализа специфических свойств КМ и техноло-

гических процессов их переработки в изделия, а также условий передачи и 
восприятия нагрузок элементами соединений были сформулированы 
принципы конструирования металлокомпозитных гетерогенных структур 
(МКГС) для соединительных законцовок деталей и агрегатов [2 – 6]. 
Принципиальное отличие синтезированных новых конструктивно-
технологических решений (КТР) от традиционных способов соединений 
состоит в применении крепежных микроэлементов (с размерами, близки-
ми к диаметру арматуры КМ), заформовываемых в КМ при изготовлении 
деталей. Это позволило реализовать эффективный переход от полимерно-
го КМ к металлическим фитингам, для соединения которых накоплен дос-
таточный опыт (рис. 1.1). 
 

 

Рис. 1.1. Варианты новых КТР: 
а – МКГС с элементами поперечной связи; б – деформация волокон КМ  

в окрестности крепежного элемента; в – МКГС с элементами продольной 
связи; г – модифицированное полупетлевое соединение 
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 Для расчета напряженно-деформированного состояния (НДС) со-
единений с крепежными микроэлементами продольной и поперечной свя-
зи разработан метод физической дискретизации [7, 8], заключающийся в 
разбиении тела на продольные стержни, воспринимающие осевые усилия, 
и дискретные связи между ними, обеспечивающие совместную работу 
стержней (для соединений, нагруженных касательными усилиями, тело 
разбивается на плоские пластины и сдвиговые связи). 

Из уравнений совместности деформаций и равновесия элементов дис-
кретной модели получена разрешающая система линейных алгебраиче-
ских уравнений для определения усилий в деталях и комбинированном 
соединительном слое, формируемом на основе гипотезы Фолькерсена [7 – 
10]. Сравнение результатов, полученных по разработанной методике, с 
более точными расчетными схемами показало, что величины максималь-
ных напряжений в клеевом слое отличаются на 10 ... 20%. Это позволило 
построить на базе метода физической дискретизации работоспособные 
алгоритмы расчета на прочность и проектирования соединений с пере-
менными геометрическими и жесткостными параметрами деталей и ком-
бинированного соединительного слоя, в том числе с дефектами типа не-
проклея и разрыва волокон КМ. 

Внедрение крепежных элементов в препрег (см. рис. 1.1, б) приводит к 
деформации армирующего материала и, следовательно, к изменению фи-
зико-механические характеристики (ФМХ) КМ в окрестности включения. 
В связи с этим предложена модель взаимодействия штифтов с волокни-
стым КМ, на основании которой выведены формулы для определения ме-
стных значений угла армирования и объемного содержания волокон, из-
менившихся упругих констант и пределов прочности произвольно ориен-
тированного монослоя КМ, а также осредненных свойств представитель-
ного объема КМ, например, между рядами крепежных элементов. Пара-
метрические исследования зависимости деформативных свойств КМ от 
расположения штифтов и их размеров свидетельствуют о том, что этот 
фактор следует учитывать, так как, например, модуль упругости может 
уменьшаться на 10 ... 60%, а это приводит к существенному перераспреде-
лению напряжений по длине соединения [11, 12]. Для соединений с эле-
ментами продольной связи (рис. 1.1, в) предложена методика определения 
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их рациональных параметров, по которой были спроектированы образцы 
из однонаправленного углепластика с площадью поперечного сечения 34 
и 400 мм2. На рис. 1.2 
сплошной линией показана 
прогнозируемая прочность 
соединения, а точками – 
экспериментальные данные 
[6]. 

Несущая способность со-
единений с элементами по-
перечной связи (см. рис. 1.1, 
а) и продольной связи (см. 
рис. 1.1, в) в условиях слож-
ного нагружения была ис-
следована на модели панели 
крыла, из которой под раз-
личными углами вырезались 
образцы (рис. 1.3). В овалах 
показаны коэффициенты 
работоспособности соеди-
нения с продольными кре-
пежными микроэлементами 
из стальной проволоки диа-
метром 0,25 мм, а в прямо-
угольниках – соединения с 
пирамидальными фрезеро-
ванными штифтами с осно-
ванием 1,5 × 1,5 мм и высо-
той 3 мм. В скобках приве-
дены коэффициенты вариа-
ции прочности соединения. 
При продольной намотке мо-
дифицированного полупет-
левого фитинга (рис. 1.1, г) 
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на сердечник, снабженный ребрами или штифтами, последовательно и с 
некоторым усилием натяжения укладываются слои ленты или жгута. Это 
приводит к ослаблению усилия натяжения предыдущих слоев и появле-
нию напряжений надавливания. В связи с этим разработана модель, по-
зволяющая описать методику управления параметрами технологического 
процесса с целью снижения остаточных напряжений. Эффективным спо-
собом регулирования уровня внутренних напряжений является ступенча-
тое изменение межцентрового расстояния при формировании заготовки 
[13, 14]. Разработаны устройства и методы экспериментального определе-
ния трансверсального модуля упругости препрега, а также скорости ре-
лаксации усилий и деформаций пакета для различных параметров техно-
логического процесса. Испытания образцов модифицированного полупет-
левого фитинга (см. рис. 1.1, г) на растяжение и сжатие подтвердили эф-
фективность этого КТР (коэффициенты работоспособности – 0,8 ... 0,92) 
[2]. 

Ввиду специфических особенностей формирования соединения с 
трансверсальными крепежными микроэлементами (рис. 1.1, а), а также 
из-за отсутствия нормативных документов разработаны методики, спо-
собы и устройства для экспериментального определения следующих па-
раметров: 

– коэффициентов податливости элементов соединительного слоя (клея, 
штифтов, их комбинаций); 

– прочности КМ на смятие цилиндрическими и пирамидальными кре-
пежными элементами в зависимости от структуры КМ и способов уста-
новки штифтов (вформовка, запрессовка в просверленные отверстия); 

– степени снижения прочности КМ в зоне установки крепежных эле-
ментов путем внедрения в препрег (без разрушения волокон) и установки 
в просверленные отверстия (с удалением части волокон). 

Изучение зависимости прочности КМ на смятие цилиндрическими 
стальными штифтами от структуры КМ и направления действия силы 
проводилось на 12, 18 и 24-слойных дисках-пластинах из КМУ-4э с варь-
ируемым количеством слоев с армированием 0° и 45°. По результатам 
испытаний построены диаграммы анизотропии прочности на смятие для 
12 типов структуры КМ, диаметров штифтов 0,8; 1,0; 1,6; 2,0 и 3,0 мм и 
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для двух способов установки – внедрение в пакет слоев препрега и запрес-
совка в просверленные отверстия после формования пластин [6]. 

Анализ экспериментальных данных позволил сформулировать сле-
дующие выводы [15]: 

– между прочностью на смятие и прочностью на растяжение (сжатие) 
не существует взаимосвязи по типу имеющейся для металлов; 

– степень анизотропии прочности на смятие тем больше, чем ближе КМ 
к однонаправленному. Среднее значение σсм по всем направлениям имеет 
коэффициент вариации не более 20%, что позволяет не учитывать анизо-
тропию σсм на этапе проектирования соединений; 

– влияние последовательности укладки слоев незначительно; 
– прочность на смятие углепластика со структурой [0,90°] меньше, чем 

у стеклопластика и органопластика на основе тканей (соответственно 511, 
759 и 744 МПа для диаметра штифтов 2,0 мм); 

– с увеличением диаметра крепежных элементов прочность на смятие 
снижается, причем до диаметра 2,0 мм внедрение штифтов в препрег 
обеспечивает более высокие значения, а при больших диаметрах эффек-
тивнее запрессовка в отверстия. 

Аналогичные исследования для пирамидальных крепежных элементов 
с квадратным и ромбовидным основанием, заформовываемых в КМ, пока-
зали, что несущая способность на смятие на 20 ... 30% меньше, чем у ци-
линдрических штифтов. 

Для оценки степени снижения прочности КМ в зоне установки штиф-
тов проведены испытания стандартных полосок длиной 200 и шириной 20 
мм с внедренными и запрессованными цилиндрическими и пирамидаль-
ными элементами. Анализ результатов позволил констатировать следую-
щее (табл. 1.1) [6]: 

– при диаметрах до 1,0 мм практически не наблюдается снижение пре-
дела прочности углепластика любой структуры при внедрении штифтов; 

– при расстоянии между рядами более трех характерных размеров кре-
пежного элемента отсутствует их взаимное влияние; 

– пирамидальные крепежные элементы приводят к большему сниже-
нию прочности, чем цилиндрические. 

 



Проектирование и производство  
летательных аппаратов и двигателей 

102

Таблица 1.1 
Снижение прочности углепластика для внедренных штифтов 

Способ 
установки 

штифта 

Диаметр штифта, мм 
0,8 1,0 1,5 2,0 

Количество штифтов в одном ряду 
3 4 5 3 4 5 2 3 4 1 2 3 

Коэффициент реализации прочности КМ, % 
Внедрение 96 88 95 83 79 78 88 83 63 83 78 69 
Сверление – – – 72 58 38 56 44 31 60 48 33 
 
Экспериментальное исследование податливости соединительного слоя 

(клей, штифты, их комбинация) для ряда структур КМ, диаметров и раз-
меров штифтов, а также технологических способов реализации соедине-
ния показало, что для углепластиков типа КМУ-4э произведение податли-
вости штифта на площадь его поперечного сечения является константой. 
Это позволило обосновать возможность применения зависимостей теории 
трансверсального армирования КМ для расчета податливости [16]. 

Экспериментальная оценка несущей способности соединения с элемен-
тами трансверсальной связи проводилась на многочисленных образцах и 
фрагментах конструкций (рис. 1. 4). Результаты свидетельствуют о высо-
кой эффективности и перспективности этого КТР. 
 

     
       а             б 

Рис. 1.4. Образцы соединений с элементами трансверсальной связи 
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2. Оптимизация структуры слоистого КМ 
 

Оптимизация структуры волокнистого слоистого КМ при ограничениях 
различного типа (прочность, устойчивость, изгибная жесткость и др.) от-
носится к классу фундаментальных задач проектирования конструкций из 
КМ. Несмотря на многочисленные исследования по этой проблеме, задача 
оптимального армирования решена для некоторых специфических (конст-
руктивных) критериев проектирования и случаев нагружения для опреде-
ленного класса деталей и агрегатов (баллоны давления, стержни, диски). 
Например, не представляет трудностей определение оптимального угла 
армирования и толщины КМ со структурой [] для любых критериев 
проектирования (минимум массы или прогиба панели, максимум критиче-
ской силы и т.п.) при произвольном характере нагружения как в плоско-
сти, так и в поперечном направлении. Но нет оснований утверждать, что 
не существует другой структуры, например, [1,2], которая удовлетво-
ряла бы поставленным ограничениям при меньшей массе.  

Рассмотрим пластину с размерами a × b, нагруженную погонными уси-
лиями Nx, Ny, qxy в плоскости и поперечным давлением p (рис. 2.1) [17 – 
20]. 

x

y a

1i

2i

12i

1
2

i

xN

yN

xyq

b

 
Рис. 2.1. К постановке задачи 

проектирования структуры КМ 
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Будем считать, что КМ пластины является ортотропным в осях x, y и 
состоит из произвольного количества слоев одного препрега. В качестве 
целевой функции и критерия проектирования примем 

 
1

/ min
n

i i
i

G G ab


     , i = 1 ... n, (2.1) 

где σi, i – толщина слоя с углом армирования i и плотность материала 
этого слоя. 

Ограничениями на параметры структуры являются: 
– условие прочности слоев в виде критерия Мизеса-Хилла 

 
2 2 2
1 1 2 2 12
2 2 2

1 21 2 12
1i i i i i

i ii i iF FF F F
    

    , (2.2) 

где 1i, 2i, 12i – напряжения в слоях (см. рис. 2.1); F1i, F2i, F12i – пределы 
прочности материала по осям 1, 2 и на сдвиг соответственно; 
 – обеспечение устойчивости панели под действием усилий в плоскости. 
Примем критерий устойчивости в виде 

 
2

2 1y xyx

xкр yкр xyкр

N qN
N N q

    , (2.3) 

где Nxкр, Nyкр, qxyкр – величины критических усилий при их изолированном 
действии на пластину; 

– ограничение на максимальный прогиб панели (характерное ограниче-
ние для обшивки крыла), которое в случае равномерно распределенного 
по поверхности давления можно представить в виде [21] 

 
2

1 2
0w

D D
w pK w

a b


 


, (2.4) 

где Kw – коэффициент опирания; D1, D2 – цилиндрические жесткости по 
осям  x  и  y  соответственно, вычисляемые по известным формулам [21]; 
w0 – регламентируемый прогиб панели. 

Сформулированная задача характеризуется следующими особенностя-
ми: 

– неизвестно количество искомых параметров, так как число n является 
проектной величиной; 
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– ограничения (2.2), (2.3), (2.4) имеют вид неравенств, что не позволяет 
использовать классический аппарат вариационного исчисления; 

– толщины слоев δi и пакета в целом δ являются дискретно изменяю-
щимися величинами, кратными толщине полуфабриката; 

– неизвестен порядок расположения слоев по толщине пакета. 
Рассмотрим решение задачи оптимизации структуры КМ, удовлетво-

ряющей только условиям прочности (2.2). Будем считать, что пакет состо-
ит из бесконечного количества (n) слоев одного материала, охваты-
вающих весь возможный интервал углов армирования   [–/2, /2]. Это 
позволяет считать жесткости пакета константами по . Тогда критерий 
(2.2) может быть записан в виде функции от угла армирования и физико-
механических характеристик монослоя КМ [18 – 20] 
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(2.5) 

где εx, εy, xy – деформации пакета в осях x, y, определяемые по известным 
зависимостям [21]; 
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          (2.6) 

 Знаки «+» и «-» в выражении (2.5) применяются для слоев с углами ар-
мирования + и – соответственно, что позволяет в дальнейшем рассмат-
ривать интервал 0    /2. 
 В интервале 0    /2 функция пр() имеет максимум четыре точки 
пересечения с осью  (рис. 2.2) и не более четырех экстремумов. Это сви-
детельствует о том, что из всего множества слоев в пакете только макси-
мум четыре из них могут быть равнопрочными (для них пр() = 0). Таким 
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образом, подтверждается теоретическая возможность существования рав-
нопрочной статически неопределимой системы слоев КМ. 

Решение задачи определения оптимальных параметров композицион-
ных материалов среди равнопрочных структур методом Лагранжа, пока-
зало, что на интервале 0    /2 функция пр() может иметь один     
(рис. 2.3, кривая 1), два (рис. 2.3, кривая 2) или три (рис. 2.3, кривая 3) ми-
нимума, т.е. оптимальными могут быть структуры [], [1, 2]        

(включая частные случаи:       
[0, ], [90°,  ], [0,  90°]),                   
[0, 90°, ]. 

На основании полученных 
зависимостей были рассмот-
рены некоторые частные слу-
чаи нагружения. Так, проек-
тирование оптимальной 
структуры КМ при чистом 
сдвиге показало, что при оп-
ределенных сочетаниях ФМХ 
КМ структуры [0], [90°] или 
[0, 90°] могут обеспечивать 
меньшую массу пакета слоев, 
чем структура [ 45]. При на-
гружении только нормаль-

ными усилиями армирование по траекториям главных напряжений дейст-
вительно приводит к конструкции минимальной массы, причем такие 
структуры относятся к классу равнопрочных и среди них являются опти-
мальными. 
 Если спроектированный по условию (2.2) КМ не обеспечивает требуе-
мый уровень критических усилий, то необходимо увеличить толщину па-
кета, потому что при найденной толщине δ не существует других струк-
тур, для которых выполнялся бы критерий (2.2). Увеличение толщины 
приводит к образованию интервала углов армирования, в пределах кото-
рого любой угол и любое сочетание углов обеспечивают прочность конст-
рукции. На рис. 2.4 это показано на примере чистого сдвига. 

пр ( ) 

/ 2

пр ( ) 

/ 2

3 2 1
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Таким образом, возникает задача поиска в интервале углов н    к 
угла армирования  или системы слоев [i], для которых имеется макси-
мальный запас по устойчиво-
сти панели при заданной 
толщине пакета. 

Рассмотрим решение этой 
задачи для шарнирно-
опертой пластины. Будем 
считать, что пакет слоев сим-
метричен относительно сре-
динной поверхности. 

Запишем неравенство (2.2) в виде  

 
2

21 0y xyx
уст

xкр yкр xyкр

N qN
N N q

      . (2.7) 

Формулы для расчета критических усилий могут быть записаны в ка-
ноническом виде [21] 

2
1 2

2( , , ) ( , , )xкр yкр xyкр x y xy
D D

N N q K K K
b


 ,                 (2.8) 

где Kx, Ky, Kxy – коэффициенты опирания. 
Анализ ряда литературных источников [20 – 22] показал, что коэффи-

циенты опирания могут быть представлены функциями от соотношений 
изгибных жесткостей, параметров волнообразования m и n и отношения 
размеров пластины в плане a и b: 

 3 32 1

1 2 1 2
( , , ) , , , , , ,x y xy

D DD D aK K K f m n
D D D D b

 
  

 
, (2.9) 

где D3 = D12 + 2D33 – крутильная жесткость пластины. 
С учетом этих зависимостей производная функции уст по углу арми-

рования  будет равна 

  2 2
1 22sin 2 cos sinуст L L


   


, (2.10) 

где L1, L2 – некоторые коэффициенты. 

уст ( ) 

/ 2

[90 ] [0,90 ] [0] [ ]
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 Анализ выражения (2.10) показывает, что функция уст имеет два или 
три экстремума, т.е. оптимальными могут быть структуры [0], [90°], [0, 
90°] или [] (рис. 2.5), если указанные углы армирования принадлежат 
интервалу н    к, а также [н] или [к] (см. рис. 2.4). 
 Таким образом, оптимальная по устойчивости и прочности структура 

КМ включает не более двух се-
мейств углов армирования. Это 
очень важный вывод, так как 
разрешена задача выбора после-
довательности укладки слоев в 
пакете, вызывающая наиболь-
шие затруднения математиче-
ского характера. 

После удовлетворения огра-
ничения по устойчивости необходимо проверить выполнение условия 
(2.4), которое можно записать в виде 

 
2

1 2
0 0w w

D D
w pK

a b


   


. (2.11) 

Если ограничение по прогибу не выполняется, то необходимо увели-
чить толщину (возможности варьирования углами армирования исчерпа-
ны ограничениями по прочности и устойчивости). 

Анализ выражения (2.11) приводит к результатам, аналогичным (2.10). 
На предыдущих этапах проектирования установлены толщина пакета и 
допустимый интервал углов армирования. Очевидно, что экстремум 
функции (2.11) внутри допустимого интервала углов достигается при дру-
гом значении . После определения максимума функции (2.7) естественно 
появляется возможность уменьшения толщины пакета слоев до тех пор, 
пока с минимальным запасом будут выполняться условия прочности и ус-
тойчивости. Аналогичное утверждение справедливо и для ограничения на 
максимальный прогиб панели. Таким образом, разработана методика про-
ектирования оптимальной структуры слоистого КМ при ограничениях по 
прочности, устойчивости и прогибу панели, позволяющая достаточно лег-
ко выполнить требование о кратности толщины пакета целому (или чет-
ному) количеству слоев полуфабриката. 

/ 2н к
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3. Исследование и анализ способов удовлетворения критериям 
прочности слоистого композиционного материала 

 
Для оценки несущей способности конструкции из слоистых КМ приме-

няются многочисленные критерии прочности [23, 24], в результате чего 
становится невозможным сопоставление результатов. По этой причине 
ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского в утвержденных руководящих технических 
материалах рекомендует использовать критерий Мизеса – Хилла: на этапе 
проектирования в записи для монослоя, для которого известны ФМХ, а на 
этапе поверочного расчета на прочность – для пакета слоев в целом с ис-
пользованием экспериментально найденных упругих и прочностных 
свойств пакета КМ [25]. 

В связи со сказанным актуальным является исследование результатов 
оценки прочности по этим двум способам удовлетворения критериям. Для 
монослоя принимаются паспортные данные о его свойствах, а для пакета 
пределы прочности вычисляются аналитически по методике [24], бази-
рующейся на постулате о том, что пределом прочности является такая ве-
личина напряжений, при которой критерий прочности выполняется для 
всех слоев. 

Принимается также, что теоретический предел прочности определяется 
на основе критерия, по которому впоследствии будет оцениваться несу-
щая способность пакета КМ. 

Согласно первому подходу критерии прочности применяются к каждо-
му слою и записываются через напряжения в местной системе координат. 
Критерий прочности Мизеса – Хилла для монослоя имеет вид 

 
2 2 2
1 1 2 2 12
2 2 2

1 1 2 2 12
1i i i i i

i i i i iF F F F F
    

    , (3.1) 

где σ1i, σ2i, τ12i – напряжения в местной системе координат; F1i, F2i, F12i – 
пределы прочности по осям ортотропии слоев 1, 2 на растяжение (сжатие) 
и на сдвиг; i – номер слоя. 

Согласно второму подходу критерий прочности применяется ко всему 
пакету слоев, который рассматривается как однородный анизотропный 
материал и записывается через средние напряжения в пакете 
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2 2 2 1y y xyx x

x x y y xyF F F F F

   
    . (3.2) 

Здесь σх, σу, τху – напряжения в глобальной системе координат; Fх, Fу, Fху – 
пределы прочности пакета по соответствующим направлениям. 

Критерии прочности как для отдельных слоев, так и для пакета в целом 
представляют собой некоторые замкнутые области в координатах σх, σу, 
τху, внутри которых обеспечивается прочность материала. 
 Пусть τху = const. Тогда для заданного σх можно определить интервал 
напряжений σу, в котором будет обеспечиваться прочность КМ (рис. 3.1). 

Напряжения σу max и σу min определяются из уравнения 

 
2 22
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      (3.3) 

с учетом следующих условий: 
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Выразив напряжения в слоях через напряжения в пакете и подставив в 
соответствующий критерий прочности, получим уравнения 
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  (3.5) 

из которых, учитывая, что 

 1 1i 2 2i
1 2

1 1i 2 2i

    0,     0,
  

    0;     0,

ip ip
i i

ic ic

F при F при
F F

F при F при

       
     

  (3.6) 

находятся точки, лежащие на границе линии уровня «предельной» по-
верхности для послойного критерия прочности. 

Аналогичным образом следует поступать при σх = const. 
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По  разработанной  методике  проведены  численные  исследования 
(рис. 3.2, 3.3) для нескольких материалов с различными структурами [26], 
анализ которых позволяет сде-
лать следующие выводы: 

– так как при послойной оцен-
ке прочности предельная поверх-
ность определяется внутренней 
огибающей предельных поверх-
ностей всех слоев пакета, то, оче-
видно, что это будет не гладкая 
поверхность, тем более, что во 
всех октантах эллипсоиды (3.1) 
имеют различные величины по-
луосей, а для пакета в целом по-
верхность является гладкой, по 
крайней мере, в пределах одного 
октанта; 

– наличие зон, в которых не 
соблюдается или критерий проч-
ности пакета для отдельных сло-
ев, или критерий прочности слоя 
для пакета в целом, что предва-
рительно можно объяснить не-
учетом взаимного влияния ком-
понентов напряжений при теоре-
тическом определении пределов 
прочности пакета; 

– применение различных под-
ходов к оценке несущей способ-
ности конструкции из слоистых 
КМ на стадиях проектирования и 
поверочного расчета на проч-
ность нуждается в дополнительном обосновании, потому что даже про-
верка прочности слоев по экспериментальным значениям пределов проч-
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ности пакета обязательно покажет несоблюдение условий прочности ка-
кого-либо слоя. 
 Таким образом, обнаруженное явление ставит разработчиков конструк-
ций из КМ перед дилеммой: каким способом формировать заключение о 
прочности, тем более что к аналогичным результатам приводит использо-
вание других распространенных критериев прочности (максимальных на-
пряжений, максимальных деформаций и др.). 

 
4. Оптимизация конструктивных параметров 

многолонжеронного крыла из КМ 
 

В последние десятилетия наибольший толчок в своем развитии полу-
чили малые беспилотные летательные аппараты (ЛА), легкие многоцеле-
вые ЛА с крыльями малого удлинения и т.п. Такой успех во многом свя-
зан с использованием в конструкции указанных аппаратов КМ, доля кото-
рых в общем весе планера достигает 80 … 100%. Композитные крылья 
большого удлинения пока не получили широкого распространения в авиа-
строении. Во-первых, это связано с отсутствием методик проектирования 
крыла, учитывающих весь спектр условий и ограничений (по прочности, 
устойчивости, регламентируемому прогибу), обеспечивающих необходи-
мую эксплуатационную эффективность и несущую способность в рамках 
всего ЛА, во-вторых, с особенностями формирования стыковых узлов в 
зоне крепления крыла к фюзеляжу, в-третьих, с отсутствием налаженного 
процесса производства и другими факторами. В связи с этим проектиро-
вание крыла ЛА из КМ является актуальной и перспективной задачей, 
особенно для легкомоторной авиации. 

Использование КМ в тонкостенных конструкциях, распространенных в 
авиастроении, позволило внедрить в процесс проектирования принцип 
разделения функций несущих элементов конструктивно-силовой схемы по 
восприятию компонентов напряженного состояния. Наиболее характер-
ным примером реализации этого принципа при проектировании агрегатов 
ЛА является лонжеронное крыло, в котором полки лонжеронов служат 
для восприятия изгибающего момента, а остальные элементы (обшивка, 
стенки, нервюры) воспринимают сдвигающие усилия (крутящий момент и 
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перерезывающие силы). Такое предварительное разделение функций не-
сущих элементов конструктивно-силовой схемы (КСС) обуславливает 
различную структуру КМ [27]: преимущественно однонаправленную для 
полок и под углами 45 для остальных элементов. Для большинства со-
временных КМ отношение модулей упругости КМ со структурами 0 и 
45 находится в пределах 10 … 20 [27], что позволяет практически пре-
небрегать работой на изгиб стенки и обшивки крыла. С учетом сказанного 
выше процесс предварительного проектирования элементов поперечного 
сечения многолонжеронного крыла возможно осуществлять в два этапа: 
на первом этапе определяются площади полок лонжеронов, на втором – 
толщина панелей обшивки и стенок лонжеронов. 

При проектировании поперечного сечения крыла используется ряд до-
пущений. Предполагается, что крыло описывается расчетной схемой тон-
костенного стержня, основой которой является одноплоскостной закон 
распределения нормальных деформаций по сечению. Такой подход впол-
не оправдан для крыльев среднего и большого удлинения, в которых от-
сутствуют значительные неоднородности силового поля, например, вырез 
под нишу шасси. Кроме того, большинство КМ имеют линейную диа-
грамму деформирования вплоть до разрушения, а поперечные сечения 
крыла подкреплены нервюрами. 

 Число определяемых параметров задачи равно 2n (рис. 4.1), а число 
уравнений в определяющей системе равно 5: три уравнения равновесия и 
два условия прочности, записанные в виде равенств для наиболее удален-
ных от плоскости крыла верхней и нижней полок лонжеронов 
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max max; ,r Br B s Hs Hax by c ax by c                        (4.2) 
где EВi, EНi – упругие константы материалов верхних и нижних полок 
лонжеронов; Вmax, Нmax – максимальные деформации полок, которые оп-



Проектирование и производство  
летательных аппаратов и двигателей 

114

ределяются по методике, описанной в работе [27], при действии несколь-
ких расчетных случаев и при различных материалах полок лонжеронов; 
yBr, yHs – координаты наиболее удаленных от оси сечения полок лонжеро-
нов (рис. 4.1). 

н.о.

maxBn1 2

1Bf
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Рис. 4.1. К задаче определения площадей полок лонжеронов 

 
Таким образом, задача проектирования полок лонжеронов имеет мно-

жество решений, поэтому необходимо накладывать на искомые парамет-
ры дополнительные связи. Наиболее часто используется допущение о рас-
пределении изгибающего момента по лонжеронам согласно правилу 
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, (4.3) 

либо задается определенное распределение площадей полок лонжеронов 
по сечению крыла. 

В работе [28] приведен краткий обзор существующих методик проек-
тирования силовых элементов поперечного сечения многолонжеронного 
крыла и различных вариантов распределения материала по полкам лонже-
ронов. Отмечается, что предложенный в [27] способ проектирования се-
чения крыла при нескольких несовместных расчетных случаях не требует 
поверочного расчета на прочность, который необходим при использова-
нии традиционного метода редукционных коэффициентов. 

Рассмотренное в работе [27] распределение площадей полок лонжеро-
нов пропорционально их координатам в центральных осях 
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приводит к снижению массы поперечного сечения по сравнению с пара-
метрами, полученными по зависимости (4.3). Однако при проектировании 
не учитывался угол поворота главных центральных осей , который влия-
ет на напряженное состояние элементов конструкции крыла. 

Предложенная в [28] методика проектирования параметров поперечно-
го сечения позволяет управлять распределением массы и охватить все 
возможные варианты распределения площадей полок по лонжеронам 
крыла. В качестве зависимостей, которые бы обеспечивали рациональное 
распределение материала по полкам лонжеронов, предложено использо-
вать синусоидальный закон 
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 (4.5) 

В качестве примера рассмотрено проектирование сечения трехлонже-
ронного крыла из КМ. 

В табл. 4.1 приведены результаты расчетов для профиля, рассматри-
ваемого в работах [27, 28], с использованием распределений по формулам 
(4.3) – (4.5). 

Таблица 4.1 
Результаты вычислений 

Ра
сп

ре
-

де
ле

ни
е 

Варьируемые 
параметры 

Номер полки 
Суммар-
ная пло-

щадь 
лонжеро-
нов, мм2 

Суммар-
ная пло-
щадь об-
шивки, 

мм2 

Суммар-
ная пло-
щадь се-
чения, 

мм2 

, 
Град. 

В1 В2 В3 Н1 Н2 Н3 

 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 

(4.3) 

k = 0,5 1240 602 2288 550 555 840 6076 9549 15625 0,0 
k = 1 1248 665 1964 554 613 721 5765 9372 15138 0,0 
k = 2 1229 787 1407 545 726 516 5211 9178 14389 0,0 
k = 3 1170 902 974 519 832 358 4755 9198 13953 0,0 
k = 4 1084 1005 656 481 927 241 4394 8887 13281 0,0 

(4.4) k = 0,5 822 1126 655 588 559 519 4265 9253 13517 -0,1 



Проектирование и производство  
летательных аппаратов и двигателей 

116

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 

k = 1 662 1242 420 601 543 462 3931 9172 13102 0,1 
k = 2 398 1408 161 635 518 374 3488 9059 12548 1,0 

(4.5) 

k=0,1; m=0,1 

1BB y1,1y  ; 

1HH y1,1y   

988 983 983 597 586 529 4665 9098 13763 0,0 

k=10; m=1 

1BB y1,1y  ; 

1HH y1,1y   

1363 836 826 736 609 219 4588 8673 13261 0,7 

k=141; m=30 

1BB y1,1y  ; 

1HH y1,1y   

3614 4 3 1618 5 0 5244 7226 12471 0,0 

k=1; m=1 

2BB yy  ; 

2HH yy   

948 1028 870 533 741 348 4467 8985 13452 0,3 

k=90; m=24 

2BB yy  ; 

2HH yy   

1 1619 0 1 1428 0 3048 9339 12388 0,0 

 
Результаты расчетов показывают, что предложенная методика в срав-

нении с распределениями (4.3), (4.4), позволяет снизить массу поперечно-

го сечения на 2 … 7%. Во-вторых, варьируя параметрами By , Hy , k, m, 
можно получить практически любое распределение материала по полкам 
лонжеронов, что в связи с конструктивными ограничениями является су-
щественным. В-третьих, существует возможность при определенных па-
раметрах 

By , 
Hy , k, m получить решение, которое достаточно близко к 

оптимальному [29], удовлетворяющему условию минимума массы сечения. 
 

5. Проектирование дискретно-опертых панелей из КМ 
 
 Теоретические методы исследования напряжений и деформаций пане-
лей и пластин, которые широко применяются в настоящее время, в основ-
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ном справедливы для однородных схем опирания по контуру (свободное, 
шарнирное, жесткое) и для постоянных значений толщины и ФМХ мате-
риала по поверхности. Вместе с тем на современных самолетах имеется 
большое количество агрегатов, относящихся к классу панелей, но с дис-
кретным опиранием (двери, створки грузовых люков, тормозные щитки, 
элероны, закрылки и другие элементы управления и механизации), для 
проектирования которых нет адекватных моделей. Необходимость разра-
ботки методов синтеза КСС дискретно-опертых агрегатов особо актуальна 
для композиционных конструкций, так как КМ позволяет управлять поля-
ми напряжений и деформаций и тем самым оптимизировать искомые па-
раметры. 
 Для решения такого рода задач предложено формировать КСС на осно-
ве каркасных (скелетных) и ординарных балок (рис. 5.1), полки которых 
образованы из однонаправленных КМ, а стенкой является заполнитель 
(сотовый, трубчатый и т.п.). 

 
Рис. 5.1. Возможные варианты КСС пластин: 

1 – каркасная балка; 2 – ординарная балка 
 
 
 
 
 
Про- веден-

ные рас- четы для 
ряда конст-
руктив- но-
силовых схем при 
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равномерной поперечной нагрузке для прямоугольной панели (см. рис. 
5.1) показали, что их масса существенно разная, т.е. за счет выбора рацио-
нальной топологии балок можно достичь снижения массы. Аналогичные 
расчеты для двери самолета (рис. 5.2) подтвердили, во-первых, важность 
оптимизации слоистых каркасных балок и, во-вторых, возможность авто-
матизации этапа синтеза КСС. 

Трактуя направления ординарных балочек как углы армирования КМ 
поверхности агрегата, таким образом можно решить задачу армирования 
обшивок дискретно-опертых агрегатов, решение которой в настоящее 
время невозможно в рамках классической теории пластин и плит. 
 

6. Технологические аспекты обеспечения  
качества изделий из КМ 

 
Технология создания изделий из традиционных материалов обусловила 

организационное и гносеологическое разделение процессов создания по-
луфабриката-материала и конструкции. Изготовление деталей и даже 
сложных композитных конструкций происходит из исходных компонен-
тов в большинстве случаев за одну технологическую операцию, т.е. свой-
ства материала и конструкции формируются синхронно. Из одних и тех 
же компонентов КМ могут быть получены не только разные конструктив-
ные решения, но и свойства в различных районах одной и той же конст-
рукции и даже детали. При изготовлении композитных конструкций и де-
талей протекают сложные физико-химические и теплофизические процес-
сы, связанные с образованием структуры и агрегатными превращениями 
матрицы, взаимодействием ее с армирующим наполнителем. Этим про-
цессам сопутствуют механические явления и образование дефектов, прямо 
влияющие на свойства и несущую способность материала и конструкции в 
целом, поэтому вопрос разработки математических моделей, с достаточ-
ной достоверностью описывающих названные процессы, является акту-
альным. Располагая такими моделями, можно прогнозировать условия 
формирования типовых дефектов, установить критические значения ос-
новных технологических параметров и обосновать рекомендации по 
управлению этими параметрами. 
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Одной из задач формирования структуры заданного качества является 
моделирование технологического процесса формования. ФМХ изделия из 
КМ зависят от строения отвержденных полимерных связующих. Так как 
график ″температура – время″ строится по различным законам, то и изде-
лия могут иметь различные потребительские свойства, которые зависят от 
трех комплексных параметров: 

– величины остаточного напряженного состояния, которое включает в 
себя влияние усадки и температурные деформации компонентов КМ; 

– количества воздушных включений, зависящего от давления, содержа-
ния и скорости выхода летучих продуктов реакции отверждения и раство-
рителя; 

– степени отверждения. 
Усадочные деформации формируются на этапе гелеобразования и зави-

сят от скорости подъема температуры во времени. В работе [30] видно, 
что чем больше скорость подъема температуры, тем величина усадки 
меньше. Ограничением скорости подъема температуры является равно-
мерный прогрев изделия по толщине. Из [31] следует, что перепад темпе-
ратуры по толщине изделия прямо пропорционален скорости подъема 
температуры и квадрату толщины изделия, поэтому при увеличении этих 
параметров будет расти перепад температуры, который в дальнейшем 
приведет к росту остаточных напряжений и деформаций в изделии из по-
лимерных КМ. По допустимым значениям остаточных напряжений в кон-
струкции можно определить допустимый перепад температуры по толщи-
не изделия, а затем скорость подъема температуры: 

 
2Т

T
z c

 
 

 
, (6.1) 

где с – удельная теплоемкость КМ; λ – коэффициент теплопроводности 
КМ; zT  /   – градиент температуры по толщине изделия. 

Воздушные включения являются результатом наличия в связующем 
растворителя и продуктов поликонденсации. Растворитель легко улетучи-
вается при повышенных температурах, поэтому при разогреве формуемо-
го из препрегов изделия, скорость подъема температуры должна быть 
максимальна. Это дает возможность уменьшить время разогрева и быстро 
удалить остатки растворителя. 
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Если изделие формируется ″мокрым″ способом, то количество раство-
рителя составляет до 50% связующего и время выхода летучих продуктов 
растворителя при тех же температурах разогрева необходимо увеличить, а 
скорость подъема температуры – уменьшить. 

Летучие продукты поликонденсации начинают образовываться после 
точки гелеобразования. Скорость их образования однозначно свидетель-
ствует об интенсивности протекания реакции, которая сопровождается 
изменением вязкостных свойств изделия. При этом может возникнуть та-
кая ситуация, когда давление летучих продуктов, растворенных в отвер-
ждающемся полимере, будет больше внешнего давления. Тогда в формуе-
мом материале образуются поры, которые приведут к ухудшению его фи-
зико-механических свойств. Количество пор зависит от внешнего давле-
ния, определяемого усилиями формования, поверхностных сил натяжения 
и вязкостью связующего. Уменьшения пористости можно добиться изме-
нением температурного режима таким образом, чтобы максимальное ко-
личество летучих продуктов реакции выделялось при наименьшей вязко-
сти отверждающегося связующего. При этом давление формования долж-
но включать в себя только вакуумное, которое способствует увеличению 
скорости выхода летучих продуктов. 

Степень отверждения в зависимости от температуры и времени вы-
держки может быть исследована электрофизическим методом, который 
наиболее достоверно описывает динамику отверждения, что подтвержда-
ется уравнением Аррениуса [32], по которому можно рассчитать время и 
температуру процесса с получением максимальной степени отверждения 
при минимальных затратах. 

Реализация излагаемого выше подхода приводит к оптимизации техно-
логического цикла отверждения для получения регламентированного ка-
чества продукции. 

При производстве панелей крыла самолета и элементов силового набо-
ра крыла из слоистых КМ большое значение имеет определение НДС из-
делий вследствие температурных напряжений, деформаций и кромочных 
эффектов. 

В связи с этим можно выделить несколько основных задач для иссле-
дования: 
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1. Прогнозирование формы изделия после его полимеризации, охлаж-
дения до комнатной температуры и извлечения из оснастки. 

2. Определение НДС изделия после его установки в конструкцию 
(сборки). 

3. Подбор определенной структуры пакета КМ с целью снижения оста-
точных напряжений до минимального значения и наличия регламентиро-
ванных значений деформаций. 

Номенклатура указанных выше изделий достаточно широка: двутавро-
вое, тавровое, швеллерное, уголковое, Z-образное, трапециевидное сече-
ния, а также специфические виды сечений – уголковое с центральной и 
эксцентричной бульбами. 

Стенки и полки этих профилей в общем случае представляют собой па-
кеты различных КМ произ-
вольной структуры. Поэтому 
на примере уголкового про-
филя (рис. 6.1) рассмотрим 
возникающие в изделии тем-
пературные напряжения. 

Допустим, что горизон-
тальная полка уголка пред-
ставляет собой пакет КМ со 
слоями  и 0. Одним из 
методов получения указан-
ных выше изделий является 
автоклавное формование. 
При повышении температуры 
изделия в слоях возникают температурные напряжения, связанные с раз-
личными коэффициентами линейного температурного расширения 
(КЛТР) и коэффициентами Пуассона пакетов. В первом приближении рас-
смотрим случай равномерного распределения напряжений в поперечном 
сечении пакета (влияние изгиба по толщине пакета не учитывается). Тогда 
задача упрощается до двумерной. В такой постановке рассмотрим локаль-
ную задачу о необходимости учета напряжений в поперечном направле-
нии полки. 
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Для двумерной задачи закон Гука приобретает вид [33]: 
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  (6.2) 

где xi, yi, x, y, xyi, yxi, xyi, yxi, Exi, Eyi (i = 1, 2) – нормальные напряже-
ния, продольные деформации, коэффициенты Пуассона, КЛТР и модули 
упругости пакетов в направлении осей х и у соответственно; T – перепад 
температур. 

Условия равновесия пластины при отсутствии изгиба: 
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где fx1, fx2, fy1, fy2 – площади поперечного сечения соединяемых деталей, 
определяемые согласно рисунку по формулам: 
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При совместном решении зависимостей (6.2) и (6.3) можно определить 
напряжения в слоях в продольном и поперечном направлениях: 
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Проведенные параметрические исследования [34] показали, что абсо-
лютные значения температурных напряжений могут достигать больших 
значений (до 50 – 70 МПа) при различных материалах полок, температур-
ных интервалах, углах укладки пакетов, т.е. изменяя углы укладки паке-
тов, их толщины, материал, можно добиваться то ли максимальной проч-
ности пакета при минимальной массе, то ли минимального коробления 
профилей, то ли еще каких либо целей. 

Рассмотрим эту же задачу с другой стороны. Действующие вдоль и по-
перек горизонтальной полки напряже-
ния создают изгибающие моменты, ве-
личины которых можно определить так 
(рис. 6.2): 

1 2( ),    , ,i i i iM d P P i x y           (6.7) 
где di – расстояние между центрами тя-
жести уголковой составляющей профи-
ля и прямоугольной накладки; Pi1, Pi2 – 
равнодействующие температурных уси-
лий в каждом из пакетов. 

После извлечения профиля из оснастки упомянутые выше моменты из-
гибают определенным образом профиль, что зачастую приводит к тому, 
что изделие не соответствует конструкторскому чертежу. 
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По значению коэффициентов линейного расширения пакетов можно 
определить направление изгиба профиля суммарным моментом. Так при 
направлении изгиба, указанном на рис. 6.2, полки уголка будут сходиться. 
Путем введения в уравнение (6.2) составляющей, учитывающей изгиб 
пластин, можно оценить радиусы кривизны пластин в направлениях х и у 
и величины линейных деформаций полок профиля. 

Таким образом, предложена методика оценки температурных напряже-
ний для плоского напряженного состояния уголковых профилей. По ре-
зультатам параметрических исследований сделан вывод о необходимости 
учета влияния краевых эффектов (в виде коэффициентов Пуассона) при 
назначении угла армирования профиля. 

 
Заключение 

 
1. Приведены результаты научных исследований в следующих облас-

тях: разработка КТР соединений деталей из КМ, оптимизация структуры 
КМ панелей обшивки, оценка пределов применимости различных спосо-
бов удовлетворения критериев прочности, проектирование поперечного 
сечения многолонжеронного крыла, выбор рациональных конструктивных 
схем дискретно-опертых агрегатов, технологическая механика панелей из КМ. 

2. Сформулированы практические рекомендации по повышению каче-
ства авиаконструкций из КМ. 

3. Намечены дальнейшие направления и перспективы решения фунда-
ментальных задач конструирования и проектирования изделий из компо-
зиционных материалов. 
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