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На этапе проектирования важную роль играет обеспечение устойчивости конструкции. Приведено 

решение задачи устойчивости крыла, выполненного из слоистого композиционного материала для 

самолета вертикального взлета и посадки. Показана возможность создания полностью 

композитного крыла. 
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Одним из перспективных направлений 
развития авиационной техники является все 
более широкое использование композицион-
ных материалов, применение которых позво-
ляет снизить вес конструкций и в некоторых 
случаях получить характеристики, получение 
которых другим способом проблематично. В 
некоторых видах авиационной техники (плане-
ры) композиционные материалы составляют 
до 85% массы. Рассматривается возможность 
создания крыла самолета, полностью выпол-
ненного из композиционного материала. Сле-
дует сразу отметить, что возможность исполь-
зования полностью композитного крыла в 
существенной мере определяется его конструк-
цией, в частности, монтируемым на нем и в 
нем оборудованием, средствами механизации 
(закрылки, предкрылки и т.п.). Это связано с 
креплением на подвижных элементах, которые 
традиционно «неудобны» для композицион-
ных материалов. Однако в ряде конструкций, 
например, крыло легкого спортивного само-
лета, планера, существует возможность ис-
пользования только композиционных материа-
лов. К такому крылу относится крыло перспек-
тивного легкого спортивно-туристического 
самолета вертикального взлета и посадки. 

Основной задачей, решаемой при расчете 
и проектировании крыла, является опреде-
ление его устойчивости (в том числе устойчи-
вости входящих в крыло элементов) при 
возрастании действующих внешних нагрузок. 
На устойчивость работают все элементы кон-
струкции крыла, находящиеся в сжатой зоне [1]. 
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Ключевым становится определение нагрузок, 
при которых начинается потеря устойчивости. 
Для определения устойчивости используются, 
в основном, два метода: метод в линейной пос-
тановке (задача Эйлера) и метод в нелинейной 
постановке. Линейный метод существенно 
проще и требует меньших машинных ресурсов 
(времени), но, как правило, метод не учиты-
вает особенностей и нелинейностей рассмат-
риваемой системы, и поэтому результатом 
являются завышенные значения критической 
нагрузки. 

Решаемые задачи целесообразно решать 
с использованием программного пакета 
ANSYS, при этом рекомендуется нелинейный 
метод. Нелинейный метод реализует способ 
Ньютона-Рафсона и после ряда итераций 
позволяет найти кривую «нагрузка-смещение», 
где функцией является нагрузка. Нахождение 
на этой кривой точки, соответствующей кри-
тической нагрузке, позволяет более точно и на-
дежно определить начало потери устойчи-
вости. Поскольку при расчете на устойчивость 
определяющим является жесткость конструк-
ции, предпочтительным материалом представ-
ляется углепластик, обладающий наибольшим 
модулем упругости, и соответственно позво-
ляющий (по сравнению с другими компози-
ционными материалами) получить наиболее 
жесткие конструкции. Рассматривался  угле-
пластик на основе препрега фирмы Hexcel 
HexPly M47. 

Одной из особенностей конструкции ти-
па «крыло» является возможность создания та-
кой конструкции на основе параллельно 
армированных слоистых пластин из орто-
тропного материала. Толщина каждого слоя, 
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количество слоев, ориентация направлений 
армирования каждого слоя задается схемой 
армирования, в качестве которой была перво-
начально выбрана [+45º/ -45º/ +45º/-45º]Т [2] 
при толщине каждого слоя 0,5 мм. Рас-
сматриваемая конструкция крыла состоит из 
двух симметричных полуплоскостей (консо-
лей) и не содержит средств механизации и 
органов управления. Крыло прямоугольное, 
площадь крыла составляет 3,2 м², удлинение 
10. В качестве профиля выбран профиль NASA 
2309, хорда составляет 0,44 м. Каждая полу-
плоскость крыла имеет лонжерон, 8 нерав-
номерно распределенных по длине крыла нер-
вюр. На первом этапе рассматривалось одина-
ковая толщина материала для всех элементов 
(указана в схеме армирования). Исполь-
зовались элементы типа shell99. При решении 
задачи в программном пакете SolidWorks соз-
давалась геометрическая модель, которая им-
портировалась в ANSYS. В созданной конеч-
но-элементной сети (рис. 1) крыло закреп-
лялось по торцевому контуру. 

 

 
 

Рис. 1. Конечно-элементная схема фрагмента 
крыла (использован разрез) 

 

Максимальная нагрузка (усилие), дейст-
вующая на крыло, в соответствии с требо-
ваниями Авиационных правил (АП-27) воз-
никает при эксплуатационной перегрузке +3,5g 
и коэффициенте безопасности 1,5, что состав-
ляет F=mg·5,25/2·2=6367 Н. Масса самолета 
составляет 495 кг, подъемная сила крыла сос-
тавляет половину веса. Считаем, что отмечен-
ная суммарная нагрузка равномерно распреде-
лена и приложена к нижней и верхней поверх-
ностям полуплоскости крыла. На данном этапе 
расчета погрешностью, вызванной отсутст-
вием учета распределения аэродинамических 
сил по верхней и нижним поверхностям крыла, 
пренебрегаем. Результаты расчетов устойчи-
вости крыла в виде кривой «нагрузка-переме-
щение» представлены на рис. 2, где приведены 
перемещения для точки, лежащей на верхней 
поверхности полуплоскости (точка показана 

светлым на рис. 1). Кривая показывает, что при 
суммарной силе, действующей со стороны 
крыла и равной ~3300 Н начинается потеря 
устойчивости. Это означает, что рассматривае-
мая конструкция не обеспечивает предъявляе-
мых к ней требований и нуждается в доработ-
ке. Увеличение толщины стенок лонжерона и 
обшивки дает определенный результат, прием-
лемый на этапе предварительных оценок 
(результат расчета конструкции крыла с утол-
щенными элементами показан на рис. 3). 

 

 
 

Рис. 2. Расчет устойчивости крыла 
 

 
 

Рис. 3. Результат расчета устойчивости 
конструкции крыла с утолщенными 

элементами 
 

В конструкции крыла с утолщенными 
элементами потеря устойчивости начинается 
при суммарной силе ~8000-10000 Н. Этот 
результат свидетельствует о приемлемости 
упомянутого утолщения. Распределение пер-
вых главных напряжений в полуплоскости 
крыла показано на рис. 4. На рис. 5 показан 
фрагмент сечения части полуплоскости, пока-
занной на рис. 4. На рис. 6 показано распре-
деление сдвиговых напряжений в полу-
плоскости крыла. 
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Рис. 4. Распределение первых главных 
напряжений в полуплоскости крыла 

 

 
 

Рис. 5. Фрагмент сечения части полуплоскости 
 

Распределение показывает, что макси-
мальные сдвиговые напряжения, равные 117 
МПа, несколько превосходят выдерживаемые 
материалом 82 МПа. С другой стороны, ука-
занные сдвиговые напряжения носят локаль-
ный характер, что позволяет легко устранить 

их, например, локальным увеличением толщины 
материала. Первые главные напряжения (454 
МПа) значительно уступают пределу проч-
ности, составляющему 920 МПа. Критерий 
разрушения композиционных материалов (кри-
терий максимальных напряжений) выполня-
ется.  
 

 
 

Рис. 6. Распределение сдвиговых напряжений 
в полуплоскости крыла 

 

Вывод: результаты расчетов свидетель-
ствуют, что существуют возможность и пред-
посылки для создания крыла спортивно-турис-
тического самолета вертикального взлета и 
посадки, выполненного полностью из компо-
зиционных материалов. 
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ABOUT WING PROJECTION FROM COMPOSITE MATERIAL 

FOR THE AIRPLANE OF VERTICAL TAKE-OFF AND LANDING 
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At a design stage the important role is played by ensuring the construction stability. The solution of a 

problem of wing stability, made from layered composite material for the airplane of vertical take-off and 

landing is provided. Possibility of creation the completely composite wing is shown. 
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