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Аннотация. Разработан алгоритм выбора рациональных параметров тонкостенных несущих панелей 
из слоистого композита, имеющих минимальную массу, при  выполнении условий прочности, устой-
чивости и с учетом некоторых технологических ограничений. Получены аналитические выражения для 
определения критической нагрузки потери устойчивости неподкрепленной и дискретно подкрепленной 
стрингерами композитной панели при комбинированном нагружении. На примерах показаны результаты 
работы алгоритма.
Ключевые слова: слоистые композиты, прочность композитов, устойчивость композитных панелей, 

укладка слоев, рациональное проектирование
Для цитирования: Бадрухин Ю.И., Терехова Е.С. Рациональное проектирование тонкостенных несу-

щих панелей из слоистого композита при комбинированном нагружении // Вестник Московского ави-
ационного института. 2023. Т. 30. № 4. С. 130–139. URL: https://vestnikmai.ru/publications.php?ID=177614

Original article

RATIONAL DESIGN OF THIN-WALLED LOAD-BEARING LAMINATED COMPOSITE 
PANELS UNDER COMBINED LOADING

Yurii I. Badrukhin1, Elena S. Terekhova2 ✉
1, 2 S.A. Chaplygin Siberian Research Institute of Aviation,
Novosibirsk, Russia
1 nio2@sibnia.ru
2 terekhovae@sibnia.ru ✉

Abstract
The article recounts basic provisions of rational parameters selection algorithm (RPSA) for minimum 

weight composite panels loaded by longitudinal, transversal and shear streams at both strength and stability 
limitations.

Several methods for the panels from composite materials optimization are described are described for the 
start, and activities oriented on the panel weight minimization and rational layers orientation in the stack are 
considered.

Further, analytical expressions for strain intensity and buckling factor determininп are presented. The pack 
strength criterion consists in the current strain intensity limiting by the set maximum level of the strain intensity. 
The energy principle was applied to obtain analytical expressions of the buckling factor. These analytical expressions 
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account for the discrete location of the stringers at the panel and compatibly of bending strain and torsion strain 
of stringers and panel.

The RPSA steps description is presented thereafter. The fi rst PRSA steps include selection of the rational layup 
thickness, as well as the number and height of stringers, ensuring minimum weight of the panel at meeting both 
strength and buckling conditions. At the last step of the algorithm the current thickness is being divided by the 
monolayer thickness, and the obtained result is being rounded up to the even number of layers. Thus, the buckling 
factor is increased. This eff ect is employed to reduce the strain intensity by changing position of the monolayers 
with diff erent fi ber angles (±45, 0, 90) in the current layup. Strain intensity is the target function at this step. Thus, 
this off ers a possibility to the panel stiff ness increasing by the strain intensity minimization with constant mass and 
buckling factor ensuring.

Analytical solutions verifi cation was performed by the critical buckling loads comparing with the results of fi nite 
element analysis. Satisfactory results were obtained. The RPSA results are in good agreement with certain solutions 
from Russian and foreign sources as well.

Rational parameters of the unstiff ened and stringer panel from the ACM102 prepreg were obtained as the example 
of the RPSA operation for the stiff ened and stringer panels with regard to the deformation intensity minimizing 
and without it. The article demonstrates deformation intensity may be reduced more than twice on the weight and 
stability retention by correcting positions of layers with various reinforcing angles (±45°, 0, 90°). The fi rst buckling 
modes and eigenvalues obtained by the fi nite element method are presented as an example.
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Введение
В самолетостроении наиболее актуальной про-

блемой является уменьшение массы конструкции, 
так как от этого зависит скорость самолета, даль-
ность его полета, расход топлива, что в конечном 
итоге влияет на стоимость летного часа [1].
Оптимизации элементов авиационных кон-

струкций посвящено множество работ, разли-
чающихся постановкой задач и используемыми 
методами. Например, в задаче оптимизации обо-
лочек используются методы наискорейшего спуска, 
метод перебора, методы случайного поиска, методы 
сканирования, метод множителей Лагранжа и т. д. 
Находит широкое применение параметрическая 
оптимизация с использованием метода конечных 
элементов (МКЭ) [2, 3].
В работах О.В. Митрофанова рассматриваются 

проблемы оптимизации панелей после потери 
устойчивости [4, 5].
В книге [6] рассмотрена задача оптимального 

проектирования слоистых пластин минимальной 
массы при выполнении условий прочности для 
заданного набора внешних нагрузок с использо-
ванием алгоритма оптимизации, основанного на 
методе проектируемых градиентов и на методе 
координатного спуска.
Созданию оптимизационных алгоритмов для 

отыскания рациональных параметров авиаци-
онных конструкций также посвящены работы
А.В. Болдырева, В.А. Комарова, предложивших 

методы топологической оптимизации конструкций 
с использованием математической модели твердого 
тела переменной плотности [7].
А.А. Дудченко и Р.Р.А. Канчая в статье [8] опи-

сали методику рационального проектирования 
конструкций из композиционных материалов 
(КМ) при ограничениях по прочности, жесткости 
и устойчивости с учетом конструктивно-техно-
логических ограничений. Здесь для получения 
рациональных параметров в первом приближении 
используются ограничения по прочности и жестко-
сти, и уже на втором этапе – условия устойчивости.
Существуют и такие исследования, как на-

пример, статья К.А. Балунова, Ф.З. Ишмуратова,
С.А. Туктарова и др. [9], в которой показан алго-
ритм подбора конструктивно-силовой схемы (КСС) 
крыла как с точки зрения прочности, так и с точки 
зрения устойчивости в пакете программ АРГОН, 
разработанном в ЦАГИ.
В работе [10] с помощью КЭ-пакета NASTRAN 

исследовано влияние расположения слоев с на-
правлениями 45, –45, 0, 90 четырехслойной 
оболочки, нагруженной осевой сжимающей на-
грузкой, на прочность и устойчивость. Установле-
но, что четырехслойные обшивки, имеющие схему 
расположения слоев (45, –45, 0, 90), наиболее 
прочны и устойчивы.
Авторы [11] также отмечают, что выбор направ-

ления слоев является одной из ключевых особен-
ностей проектирования крыла из полимерных 
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композиционных материалов. В статье выполнен 
подбор КСС кессона из углепластика с помощью 
МКЭ. На первом этапе с помощью модулей ANSYS 
Composite PrePost и Response Surface Optimization 
найдены оптимальные толщины элементов кессона 
для разной укладки. Укладка и толщина элементов 
КСС были выбраны с помощью итерационного 
расчета. Выбор укладки и толщины оценивается с 
помощью значения прогиба, коэффициента запаса 
прочности по напряжениям, деформациям и кри-
терию Цая-Ву. Недостатком этой работы является 
отсутствие анализа устойчивости конструкции, хотя 
некоторые элементы довольно тонкие (верхняя 
панель – 2 мм, стрингеры – 2,2 мм и т. д.). Также 
не указан порядок расположения слоев, хотя одним 
из критериев выбора оптимальной КСС назван 
прогиб, который может сильно зависеть от распо-
ложения слоев в пакете.
В работе [12] предложена методика выбора ра-

циональной конструктивной схемы композитных 
шпангоутов хвостовой части фюзеляжа легкого 
самолета, в которой сначала с помощью метода 
параметрической оптимизации выбирают распо-
ложение шпангоутов и их ширину, а после этого с 
помощью топологической оптимизации и с учетом 
конструктивных ограничений определяют формы 
всех шпангоутов. Затем оптимизируется укладка 
слоев композитных силовых элементов [12]. Гео-
метрические параметры шпангоутов определены 
с помощью ANSYS Response Surface Optimization с 
ограничениями по напряжениям. Анализ укладки 
проведен для семи вариантов набора слоев (взяты 
типовые направления 45, –45, 0 и 90) в эле-
ментах шпангоутов. Была выбрана укладка, при 
которой значение напряжений минимальное. В 
работе [12] не проведен анализ устойчивости, од-
нако стоит отметить, что в подобных конструкциях 
не так много элементов, подверженных потере 
устойчивости. В целом, применение параметриче-
ской и топологической оптимизации оказывается 
довольно удобным.
В статье [13] представлен алгоритм, опреде-

ляющий толщину пакета и, соответственно, не-
обходимое количество слоев 45, –45, 0 и 90 
по критерию прочности слоя Мизеса–Хилла. 
Этот алгоритм для каждого возможного варианта 
перебирает все возможные комбинации слоев и 
рассчитывает коэффициент перегруженности по 
критерию Мизеса–Хилла, затем выбирает решения 
с наиболее приемлемым коэффициентом пере-
груженности и из этих решений выбирает одно –
с наименьшим числом слоев.
Выбором рациональной укладки занимались 

и авторы работы [14]. Здесь различные форма-
ты укладки рассматривались в регулярной зоне 

изделия авиационной техники из полимерного 
композиционного материала. Для анализа проч-
ности и устойчивости в [14] были использованы 
стандартные решатели MSC.PATRAN/MSC.
NASTRAN. Определены максимальные напряже-
ния в ламинатах при различных форматах укладки, 
а также индексы разрушения и запасы прочности 
для исследуемых вариантов. Оценены значения 
максимальных деформаций, которые не превы-
шают предельно допустимые значения.
Наиболее подробно выбор оптимальной укладки 

представлен в работе [15], в которой представлена 
методика выбора оптимальной по толщине панели 
с рациональным расположением слоев с ограни-
чениями по прочности, жесткости и устойчивости 
при нагружении продольными, поперечными и 
сдвиговыми усилиями. В качестве целевой функ-
ции выбрана толщина пакета, зависящая от угла 
ориентации слоя и его толщины. Ограничением 
по прочности служит критерий разрушения слоя. В 
качестве ограничения по жесткости принято непре-
вышение порогового значения деформации панели, 
а по устойчивости – непревышение критического 
значения нагрузки. При комбинированном нагру-
жении (продольное, поперечное сжатие и сдвиг) для 
записи ограничения по устойчивости используется 
аппроксимация критической поверхности, что не 
всегда дает верный результат. Задача оптимизации 
решается организованным перебором на сетке
с уточнением решения методом сопряженных на-
правлений [15].
Стоит отметить также работу В.А. Киреева, 

И.А. Комарова [16], в которой рассматривается 
вопрос о выборе оптимальной укладки слоев в 
подкрепленной панели путем послойного нара-
щивания материала. В качестве допущения в [16] 
подкрепленная панель приводится к гладкой с 
эквивалентной жесткостью.
Все эти алгоритмы имеют недостатки: в одних 

алгоритмах не учитывается устойчивость панели, в 
других работах внимание акцентировано на проч-
ности слоя без учета прочности всего пакета или 
алгоритмы дают только процентное содержание 
слоев и необходимую толщину, тогда как измене-
ние положения слоя в укладке может привести к 
изменению изгибных жесткостных характеристик 
в несколько раз, что решающим образом влияет на 
несущую способность по устойчивости. Также в 
аналитических решениях для подкрепленных па-
нелей часто используется эффективная жесткость, 
что некорректно отражает работу стрингеров, 
поскольку не учитывает их работу при изгибе из 
их плоскости при совместном деформировании с 
панелью. В задачах рационального проектирования 
это обстоятельство фактически исключает воз-
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можность корректного определения оптимальной 
высоты стрингерного набора.
Опыт авторов в проектировании композитных 

панелей показал, что, например, несущая способ-
ность крыльевых панелей летательных аппаратов 
«малой» авиации определяется не столько прочно-
стью материала, сколько устойчивостью (высокая 
прочность композиционного материала позволяет 
применять меньшие толщины, устойчивость же 
обеспечивается изгибной жесткостью элементов, 
которая, помимо жесткости материала, в еще 
большей степени (в два раза) зависит от толщины. 
В результате при проектировании тонкостенных 
элементов конструкций обеспечение устойчивости 
становится определяющим и обычно приводит
к «избытку» прочности.
Использование однонаправленных слоистых 

препрегов ставит задачу не только о выборе кон-
структивно-силовой схемы панели, но и о воз-
можности рационального сочетания типовых 
направлений и раскладки слоев по толщине для 
обеспечения необходимой несущей способности 
при меньшей массе. Для корректного решения этой 
задачи необходим соответствующий удобный в по-
вседневной работе инструмент. Задачи оптимиза-
ции, как известно, достаточно трудоемки, поэтому 
становится актуальной разработка экономичного 
и быстрого численно-аналитического алгоритма 
оптимального выбора геометрических параметров 
панели, количества стрингеров и их геометрических 
параметров, укладки слоев в панели и стрингерах, 
обеспечивающего прочность и общую и местную 
устойчивость.
Разработаны алгоритмы выбора рационального 

расположения слоев неподкрепленной и стрингер-
ной композитной панелей минимальной массы, на-
груженных продольным, поперечным и сдвиговым 
потоками при ограничениях по прочности и устой-
чивости. В отличие от алгоритмов, предлагающих 
только определение необходимого процентного 
соотношения слоев, созданные алгоритмы дают 
возможность получить полную последовательность 
слоев в пакете.
Для ускорения работы алгоритмов авторами по-

лучены аналитические решения задачи устойчиво-
сти неподкрепленной и стрингерной композитных 
панелей при граничных условиях опирания и защем-

ления. Существенной особенностью полученных 
решений для подкрепленных панелей, в отличие от 
рассмотренных ранее, является учет дискретности 
расположения стрингеров при соблюдении их со-
пряжения с обшивкой по прогибам и углам пово-
рота в плоскости сечений стрингеров, что позволяет 
учитывать их изгибно-крутильную потерю устой-
чивости совместно с упругом основанием. Такая 
потеря устойчивости реализуется при избыточном 
увеличении высоты стрингерного набора.
На примерах показаны результаты работы ал-

горитма.

1. Аналитические выражения для определения
    рациональных параметров композитной панели
Прочность пакета ограничивается принятым 

предельным уровнем интенсивности деформации.
Действующая интенсивность деформации 

определяется из известных соотношений теории 
упругости для ортотропной задачи [17]:
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где Fi определяется согласно (4).
Здесь ε – линейные деформации, γ – сдвиговая 

деформация, σ – нормальные напряжения, τ – ка-
сательные напряжения, E – модули упругости, G – 
модуль сдвига, q – потоки. Индексом x обозначено 
направление по длине панели, y — по ширине пане-
ли, z – по толщине панели, xy – в плоскости панели. 
Толщина пакета h, необходимая для обеспечения 
прочности, определяется из равенства интенсив-
ности деформации (3) предельному значению εib.
Для аналитического определения критических 

потоков потери устойчивости использован энер-
гетический принцип [18]:
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                                       0,U A  (5)

где U – потенциальная энергия деформации изгиба 
панели, A – работа внешних сил, λ – фактор кри-
тической нагрузки потери устойчивости.
В общем виде выражение для определения фак-

тора критической нагрузки потери устойчивости 
принимает вид
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где Uo и Ustr равны соответственно (*)  и (**).
Здесь Uo – энергия деформации изгиба обшив-

ки, определяемая по (*); Ustr – энергия деформа-
ции изгиба стрингеров, определяемая по (**); α2, 
α4, β2, β4, ao, as и др. – параметры, зависящие от 
жесткости, размеров и условий закрепления панели 
(рассмотрены случаи опирания и защемления по 
контуру). Выражения для них не приведены ввиду 
их громоздкости.
Энергия деформации обшивки Uo используется 

в предположении, что изгиб происходит в рамках 
гипотезы плоских сечений с постоянным сдвигом 
по толщине [18].
Энергия деформации стрингеров Ustr исполь-

зуется в предположении, что в своей плоскости 
стрингеры деформируются как балки высокого 
профиля с постоянным сдвигом по высоте [18]
и помимо этого изгибаются из своей плоскости
и закручиваются как удлиненные пластины, сопря-
женные одной стороной с обшивкой по прогибам
и углам поворота. По высоте стрингера угол пово-
рота сечения считается постоянным.
Приравняв нулю высоту или количество стрин-

геров, можно получить выражение для неподкре-
пленной панели.
Для верификации аналитических решений кри-

тические нагрузки потери устойчивости сравнива-
лись с результатами конечно-элементного анализа. 
Получены удовлетворительные результаты. Более 
подробный анализ приведен в [19].
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2. Алгоритм выбора рациональных параметров 
панели
Для понимания работы алгоритма следует при-

нять во внимание, что толщина (следовательно, и 
масса) панели из слоистого композита при заданной 
комбинации внешних нагрузок может быть найдена 
из выражений критерия прочности (εi = εib) или 
устойчивости (λ = 1), например из (3) и (6).
Далее в рассмотрение вводится некоторый 

базис, состоящий из набора принятых типичных 
направлений монослоев, например 0, ±45, 90.
Алгоритм выбора рациональных параметров 

панели (АВРП) включает следующие шаги.

Шаг 1. Формирование пакета минимальной массы
               по прочности
Принимается пакет из произвольного количе-

ства слоев с произвольной укладкой. В двойном 
цикле по слоям и направлениям базиса каждый 
слой заменяется направлением из базиса с вычисле-
нием толщины с помощью выражения (3). Обычно 
при этом происходит некоторое изменение тол-
щины пакета. Исследуемому слою присваивается 
то направление, которое обеспечило наименьшую 
толщину. После нескольких циклов толщина не-
избежно перестает меняться, следовательно, цель 
достигнута — установлено процентное соотноше-
ние направлений слоев, отвечающее комбинации 
приложенных нагрузок.
При фиксированном количестве монослоев 

полученное изменение общей толщины приводит
к изменению толщины монослоя. Однако на 
первом шаге не корректируется количество слоев.
Важно отметить, что цель достигнута в резуль-

тате прямой минимизации веса.

Шаг 2. Формирование пакета минимальной массы
               по устойчивости
Укладка и толщина панели, полученные на 

первом шаге, задаются в качестве начальных для 
определения фактора потери устойчивости λ по со-
отношению (6). Если λ ≥ 1, это означает, что полу-
ченная укладка обеспечивает, помимо прочности, 
еще и устойчивость, т. е. задача решена. Если λ < 1, 
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это означает, что комбинация действующих нагрузок 
превышает критический уровень, толщина панели 
увеличивается до нового значения, отвечающего 
равенству λ = 1, с помощью соотношения, следую-
щего из (6):

                                      íîâ. 
3

.hh  (7)

где h и λ – значения, полученные по результатам 
шага 1, и всегда hнов. ≥ h.
В дальнейшем в двойном цикле по направлени-

ям базиса и по слоям укладки каждый слой после-
довательно обменивается своим направлением со 
всеми остальными слоями с одновременным опре-
делением толщины по выражению (7) и проверкой 
по прочности. Из всех опробованных сочетаний 
направлений выбирается сочетание, соответству-
ющее наименьшей толщине и удовлетворяющее 
ограничению по прочности. Циклический про-
цесс продолжается до подходящего установления 
значения толщины.
Как видно, в данном случае осуществляется 

прямая минимизация массы, но уже с учетом обе-
спечения устойчивости и прочности.

Шаг 3. Дискретизация
На данном шаге корректируется количество сло-

ев укладки с учетом реальной толщины монослоя 
и полученной общей толщины. В результате этой 
операции за счет округления неизбежно проис-
ходит небольшое увеличение общей толщины, что 
приводит к некоторому небольшому превышению 
ограничений по прочности и устойчивости. Однако 
полученное в результате превышение оказывается 
определяющим, так как позволяет сменить целе-
вую функцию и перейти от минимизации массы
к максимизации жесткости при соблюдении огра-
ничений по устойчивости.

3. Результаты
Поскольку при первых попытках применения 

алгоритма иногда получались укладки с неожида-
емым расположением слоев, для верификации был 
предпринят поиск работ, хотя бы отчасти близких 
по теме.
Результаты, полученные с помощью АВРП, 

сравнивались с результатами, полученными
в работе [15] для случая одноосного сжатия шарнир-

но опертой неподкрепленной панели с отношением 
длины к ширине 2/1. В [15] оптимальной пластиной 
является трехслойная панель, у которой крайние 
слои имеют угол 45,68 при толщине слоя 0,76 ∙ h, 
а срединный слой – 3,57 при толщине слоя 0,24 ∙ h 
(h – толщина пакета). По-видимому, имеется в виду 
укладка, симметричная не только по толщине, но
и в плане. Для панели 500 × 250 мм при сжимающем 
продольном потоке –150 кгс/мм укладка, полу-
ченная в результате работы АВРП, имеет 46 слоев 
±45 с краю, два слоя 90 и 10 слоев 0 у срединной 
поверхности, что дает 0,80 ∙ h для ±45, 0,03 ∙ h для 
90и 0,17 ∙ h для 0, т. е. результаты схожи с [15].
В [20] авторы рассматривают задачу миними-

зации массы композитного ламината, нагружен-
ного сжимающей нагрузкой с ограничениями по 
устойчивости и конструктивными ограничениями.
В данной работе процесс оптимизации разделен на 
две стадии: на первой стадии оцениваются общая 
толщина и жесткостные параметры ламината, на 
второй стадии определяется последовательность 
слоев с направлением 0, 90, ±45. Для оценки па-
раметров ламината на первой стадии используется 
программное обеспечение VICONOPT со встроен-
ным модулем оптимизации на основе генетического 
алгоритма (ГА). Полученная толщина округляется 
до значения, кратного толщине слоя. На второй 
стадии последовательность слоев в ламинате опре-
деляется на основе рационального подхода и гене-
тического алгоритма. Укладка, полученная в [20] 
для панели с размерами 150 × 100 мм, нагруженной 
сжимающей нагрузкой 1 Н, представлена в табл. 1 
и имеет общую толщину 3,5 мм.
АВРП дал аналогичную толщину и, соответ-

ственно, аналогичную массу. Полученная укладка, 
а также результаты конечно-элементного анализа 
для двух укладок представлены в табл. 1.
Из табл. 1 видно, что коэффициент потери 

устойчивости λ и интенсивность деформаций εi 
для двух разных укладок практически одинаковы. 
По-видимому, задача имеет пологий минимум и в 
пределах толщины монослоя существует множество 
решений. Для других направлений нагрузки данные 
не приведены.
Также задача поиска оптимальной укладки 

с помощью многокритериальной оптимизации 
при конструктивных ограничениях, ограничени-
ях по прочности и устойчивости решается в [21]. 

Таблица 1
Результаты работы алгоритмов и конечно-элементного анализа

Алгоритм t, мм Укладка λ εi, %

ГА 3,5 [(±45)2/45/–45/(0)2/(90)4]s 0,90 0,56

АВРРС 3,5 [(±45)5/(0)4]s 0,91 0,54
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На первом этапе данного подхода определяются 
минимальная потребная толщина и содержание 
слоев ±45, 90 и 0 панели для обеспечения устой-
чивости и прочности. Затем толщина округляется 
до получения требуемого количества слоев. Далее
с помощью генетического алгоритма определяется 
оптимальная последовательность слоев с направ-
лениями ±45, 90 и 0. В результате работы алго-
ритма, описанного в [21], и работы АВРП получены 
схожие результаты.
Для демонстрации работы алгоритма были полу-

чены рациональные параметры неподкрепленной 
и стрингерной панелей из препрега ACM102 с ме-
ханическими характеристиками, представленными 
в табл. 2.

Таблица 2
Механические характеристики материала ACM102

E1, ГПа E2, ГПа E12, ГПа μ tс, мм γ, кг/м3

126,3 10,4 4,9 0,34 0,13 1,55 ∙ 103

Примечание. E1 – модуль упругости монослоя в направ-
лении нулевого слоя, E2 — модуль упругости монослоя в 
поперечном, E12 – модуль сдвига монослоя, μ – коэффи-
циент Пуассона, tс — толщина монослоя, γ — плотность

На рис. 1 и 2 приведены результаты работы алго-
ритма для неподкрепленной панели в случае опи-
рания и защемления, а также укладки, полученные 
без минимизации интенсивности деформаций и с 
учетом минимизации. Также проведено сравнение 
факторов потери устойчивости λ, полученных в ре-
зультате работы алгоритма, с результатами расчета 
на устойчивость методом конечных элементов λМКЭ. 
На рисунках δ — разница между λМКЭ и λ.
Для стрингерных панелей результаты работы 

АВРП приведены на рис. 3 и 4.
Из рис. 1–4 видно, что полученные параметры 

панелей удовлетворяют условиям прочности и 

Рис. 1. Результаты работы АВРП для случая
             шарнирного опирания

Рис. 2. Результаты работы АВРП для случая
              защемления

Рис. 3. Результаты работы АВРП для случая
             шарнирного опирания

Рис. 4. Результаты работы АВРП для случая
              защемления

устойчивости. Сравнивая интенсивности дефор-
маций, можно отметить, что в большинстве слу-
чаев за счет корректировки слоев можно понизить 
интенсивность деформаций больше чем в два раза 
при сохранении массы и устойчивости.
Отличие факторов, полученных в аналитиче-

ском решении, от факторов, полученных с помо-
щью МКЭ, составило не более 10%.
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На рис. 5 и 6 приведены полученные с помощью 
МКЭ первые формы потери устойчивости и соот-
ветствующие им собственные числа для панели
с размерами 0,7 × 0,5 м, нагруженной продольным 
потоком –0,7 Н/м и поперечным потоком –0,1 Н/м, 
при различных граничных условиях (см. рис. 1–4).

Выводы
Получены приближенные аналитические ре-

шения задач устойчивости неподкрепленной и 
стрингерной слоистых композитных панелей при 
граничных условиях опирания и защемления и 
комбинированном нагружении. Эти выражения 
учитывают дискретность расположения стрингеров 
при их совместной работе с панелью на изгиб и кру-
чение, что позволяет корректно учитывать влияние 
высоты стрингеров на устойчивость.
Проведено сравнение собственных форм и 

собственных факторов потери устойчивости с ре-
зультатами конечно-элементного анализа. Как для 
неподкрепленных, так и для стрингерных панелей 
получено хорошее совпадение.
Разработан алгоритм выбора параметров непод-

крепленной и подкрепленной стрингерами слои-
стых композитных панелей (укладка и количество 
слоев препрега, количество и высота стрингеров), 
обеспечивающих минимальную массу и макси-
мальную жесткость панелей и удовлетворяющих 
условиям прочности и устойчивости при комби-
нированных нагрузках для случаев шарнирного 

Рис. 5. Первая форма потери устойчивости опертой
              панели

Рис. 6. Первая форма потери устойчивости
              защемленной панели

опирания и защемления по контуру, который дает 
возможность конструктору получить параметры 
композитной панели, включая укладку.
На примерах показаны результаты работы 

алгоритма и проведено сравнение с данными из 
российских и зарубежных источников, получено 
хорошее совпадение.
Результаты исследования создают объективные 

основания для рационального проектирования 
несущих тонкостенных конструкций из слоистого 
композита.
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