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Аннотация. Современные высокотехнологичные планирующие летательные 

аппараты предъявляют высокие требования к тактико-техническим, весовым и 

эксплуатационным характеристикам, а также к показателям надёжности, 

качества и ремонтопригодности. Повышение весовой эффективности 

конструкций достигается прежде всего за счёт применения новых материалов с 

высокими удельными физико-механическими характеристиками. Использование 

полимерных композиционных материалов, преимущественно углепластиков, 

позволяет снизить массу конструкции летательного аппарата до 40–50 %, а 

также формировать элементы с заданными прочностными и жёсткостными 

характеристиками. 

Одним из перспективных направлений снижения массы несущих 

поверхностей большого размаха является создание цельнокомпозиционных 

конструкций с высоким коэффициентом армирования. Целью работы является 

разработка и расчётно-экспериментальное исследование конструкции 

цельнокомпозитной консоли крыла перспективного летательного аппарата, 

изготовленной из отечественных материалов. 
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В работе проведён анализ аэродинамических нагрузок, действующих на 

несущую поверхность, и выполнено численное моделирование конструкции в 

программном комплексе ANSYS. Разработанная конечно-элементная модель 

позволила определить напряжённо-деформированное состояние конструкции 

при действии эксплуатационных нагрузок. Максимальные расчётные 

перемещения составили 156,33 мм. Экспериментальные исследования, 

выполненные на полноразмерном образце консоли крыла, показали 

максимальные перемещения 161,17 мм. Сравнение результатов расчётов и 

испытаний показало их высокую сходимость: относительная погрешность 

составила около 3 % 

Ключевые слова: High-Performance Computing решения; летательный аппарат; 

композиционный материал; расчётно-экспериментальные исследования; HPC. 
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Abstract. Modern high-tech gliders place high demands on tactical, technical, weight, 

and operational characteristics, as well as on reliability, quality, and maintainability. 

Improvements in the weight-to-strength ratio of structures are achieved primarily 

through the use of new materials with high specific physical and mechanical properties. 

The use of polymer composite materials, primarily carbon fiber composites, allows for a 

reduction in the aircraft’s structural mass by up to 40–50%, as well as the fabrication of 

components with specified strength and stiffness characteristics. 

One of the promising approaches to reducing the mass of large-span lifting 

surfaces is the creation of all-composite structures with a high reinforcement ratio. The 
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objective of this work is to develop and conduct a computational and experimental 

study of the design of an all-composite wing cantilever for a promising aircraft, 

manufactured from domestic materials. 

The study analyzes the aerodynamic loads acting on the airfoil and performs numerical 

simulation of the structure using the ANSYS software package. The developed finite 

element model allowed determining the stress-strain state of the structure under 

operational loads. The maximum calculated displacements amounted to 156.33 mm. 

Keywords: High-Performance Computing solutions; aircraft; composite materials, 

computational and experimental studies, HPC. 

 

Введение 

Современные высокотехнологичные планирующие летательные аппараты 

имеют высокие требования к тактико-техническим, весовым и экономическим 

характеристикам [1-3], показателям надёжности, качества, ремонтопригодности и 

безотказности, что требует от разработчиков и изготовителей искать новые пути 

совершенствования и модернизации конструкций. Повышение весовой 

эффективности в первую очередь достигается путём применения новых материалов 

с высокими удельными физико-механическими характеристиками. Внедрение и 

применение композиционных материалов, преимущественно углепластика, в 

конструкцию летательных аппаратов имеет потенциал снижения массы до 40 ÷ 50%. 

Кроме того, за счёт применения индивидуальной технологии укладки появляется 

возможность создания конструкций с уникальными прочностными и жесткостными 

характеристиками [5-7].  

На данный момент в несущих поверхностях большого размаха доля 

композиционных материалов не достигла того же уровня применения, как 

например в корпусах конструкций. Это в первую очередь связано с высокой 

сложностью аэродинамических форм несущих поверхностей и повышенным 

требованиям по предъявляемым механическим характеристикам. Результаты 

экспертного анализа показали, что наибольшим потенциалом снижения массы 

несущей поверхности является изготовление цельнокомпозиционной конструкции 

с высоким коэффициентом наполнения армирующим материалом. 

Целью настоящей работы является разработка и расчётно-экспериментальные 

исследования конструкции цельнокомпозиционной консоли крыла перспективного 
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летательного аппарата, изготовленной из отечественных материалов с 

обеспечением высоких требований по прочности и жёсткости. Задачи 

исследования: 

1. Анализ аэродинамических нагрузок, действующих на несущую поверхность 

летательного аппарата и выбор технологии изготовления; 

2. Проведение расчётных исследований с использованием HPC-решений и 

высокоточных компьютерных моделей конструкции. Расчёт значений нормальных 

напряжений по осям и перемещений; 

3. Проведение экспериментальных исследований статической прочность 

конструкции и замера реальных значений перемещений при действии 

аэродинамических нагрузок; 

4. Сравнение результатов расчётов и экспериментальных данных с 

определением степени их соответствия, оценка относительной погрешности. 

 

Анализ аэродинамических нагрузок и выбор технологии 

Оценка возможности модернизации перспективного летательного аппарата 

(ЛА) проведена в рамках оперативных работ по созданию цельнокомпозитной 

консоли крыла летательного аппарата в АО «Корпорация «Тактическое ракетное 

вооружение». 

Материалы, применяемые при изготовлении и конструктивных элементов 

должны: не вызывать коррозию алюминиевых, титановых сплавов и сталей; 

длительно работать в интервале температур от минус 50 C до 50 C; работать в 

интервале температур минус 60 C до 60 C в течение 6 часов; сохранять свои 

свойства в условиях повышенной влажности (относительная влажность 98 %) при 

температуре 35 C; быть российского производства; иметь сертификаты, 

подтверждающие их соответствие государственным стандартам (ГОСТ) или 

техническим условиям; обеспечивать работоспособность в заданных условий 

эксплуатации в течение всего срока службы; обеспечивать точные 

аэродинамические обводы конструкции; обеспечивать возможность их переработки 

с применением перспективных технологий и перерабатываться современными 

технологическими методами. 

Проведены исследования траекторий эксплуатации объекта модернизации, 

распределения параметров скорости и высоты по времени, что обеспечило 
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максимальное приближение граничных условий к внешним аэродинамическим 

нагрузкам, действующим в эксплуатации. Анализ аэродинамических нагрузок на 

консоль крыла перспективного ЛА показал, что достичь необходимых прочностных 

и жесткостных характеристик конструкции возможно только применив в качестве 

армирующего наполнителя полимерных композиционных материалов – материалы 

на основе углеродных волокон.  

На данный момент на российском рынке армирующих материалов для 

полимерных композиционных материалов (ПКМ) наиболее оптимальным по 

соотношению упругих и прочностных характеристик является углеродное волокно 

UMT 49S-12R-EP. ПКМ на основе данного углеродного волокна уже используется в 

серийном изготовлении, высоконагруженных ЛА, таких как, консоль крыла 

пассажирского самолёта [8-11]. Стоит отметить, что промышленностью 

выпускаются и имеют широкое распространение высокомодульные углеродные 

волокна марок UMT290, UMT400, UMT430 и UMT530, но их стоимость превышает 

стоимость волокна UMT49S примерно в 2 раза, что делает выбор в их пользу 

экономически нецелесообразным.  

В таблице 1 приведены механические характеристики UMT 49S-12R-EP на 

эпоксидном связующем при объёмном коэффициенте наполнения ν= 0,53. 

 

Таблица 1  

Механические характеристики UMT 49S-12R-EP 

Параметр Величина 

Модуль упругости при растяжении 𝐸1
+, [ГПа] 127 

Модуль упругости при растяжении 𝐸2
+, 𝐸3

+,[ГПа] 7,78 

Коэффициент Пуассона 𝜈12, 𝜈13 0,3 

Коэффициент Пуассона 𝜈23 0,4 

Модуль сдвига 𝐺12, 𝐺13, [ГПа] 5 

Модуль сдвига 𝐺23, [ГПа] 3,846 

Предел прочности при растяжении 𝜎1
+, [МПа] 1560 

Предел прочности при растяжении 𝜎2
+, 𝜎3

+ [МПа] 80 

Предел прочности при сжатии 𝜎1
−, [МПа] 650 

Предел прочности при сжатии 𝜎2
−, 𝜎3

−, [МПа] 90 

Предел прочности при сдвиге 𝜏12, 𝜏13, [МПа] 

 
69 

Предел прочности при сдвиге 𝜏23, [МПа] 50 
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В таблице приведены обобщенные данные по волокну, вместе с тем в 

консоли крыла необходимо обеспечить повышение межслоевой прочности 

консоли крыла. Исходя из этого, при выборе технологии изготовления 

необходимо обеспечить минимальную пористость материала изделия. 

Изготовление конструкций из ПКМ с высокими механическими 

характеристиками и качеством аэродинамических поверхностей возможно с 

применением следующих технологий: 

1. Автоклавное формование в жёсткой двухсторонней оснастке; 

2. Resin Transfer Molding (RTM) – литьё с пропиткой под давлением. 

3. Прессовое формование. 

Высокие требования к точности аэродинамических обводов делает 

невозможным использования односторонней оснастки. Наиболее 

предпочтительно – использование жёсткой двухсторонней оснастки, внутрь 

которой помещаются армирующий материал – преформа и впоследствии 

пропитывается связующим под избыточным давлением. Важным фактором 

является выбор расположения точек инжекции связующего компонента и 

скорости подачи. Правильный выбор расположения точек инжекции связующего 

компонента и скорости подачи существенно влияет на сохранение структуры 

материала. Неправильно рассчитанное давление приводит к смещению 

армирующих нитей и участков тканей от своего номинального положения.  

Процесс пропитки проходит с нагревом связующего компонента перед 

инжекцией и одновременным нагревом оснастки. Неправильный расчёт 

температурных режимов и нарушение технологии может привести к снижению 

жидкотекучести связующего компонента или вскипанию. Аэродинамический 

профиль сечения консоли является сложным для прогнозирования течения 

связующего компонента при пропитке. Нарушения равномерности 

гидравлического сопротивления преформы приведёт к тому, что связующий 

компонент выберет пути наименьшего сопротивления и устремится к выходу, 

оставляя непропитанные или пористые участки конструкции. 
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Для изготовления консоли крыла методом компрессионного формования 

препрега выбран материал на основе ленты из волокна UMT 49S, пропитанной 

эпоксидным связующим марки C200UD ACM-102. 

 Выбор подхода к изготовлению, материалов армирующего 

наполнителя и связующего компонента обусловлено физико-механическими 

характеристиками, позволяющими реализовать требуемые прочностные и 

жесткостные характеристики консоли крыла перспективного ЛА с сохранением 

геометрии аэродинамического обвода, а также экономической целесообразность. 

 

Расчётные исследования с использованием HPC-решений 

В качестве программного обеспечения для проведения расчётных 

исследований с использованием HPC-решений выбран специализированный 

программный комплекс (СПК) ANSYS, позволяющий учесть все требуемые 

характеристики и выполнить расчёт. Использование HPC-решений позволяет 

решать сложные вычислительные задачи путём одновременного использования 

множества вычислительных ресурсов, в отличие от традиционных 

компьютерных систем, где задачи обрабатываются последовательно, HPC-

системы распределяют нагрузку между сотнями или тысячами процессоров, 

работающих параллельно. Подготовка расчётных конечно-элементных моделей 

выполнялась на вычислительных кластерах. 

При моделировании композита учитывались углы укладки и количество 

слоёв. Для оценки жесткостных и прочностных свойств конструкции и 

проведения расчётов использован метод конечных элементов [12-24]. Проведён 

анализ сеточной сходимости. Разработанная конечно-элементная модель (КЭМ) 

состоит из 101964 узлов и 504744 элементов. Для численного моделирования 

задачи с помощью СПК ANSYS построена тетраэдральная КЭМ конструкции 

крыла перспективного ЛА, представленная на рисунке 1. В области сопряжения 

детали консоли с деталями втулки и комлей выполнено уменьшения размера 

элемента. Размеры элементов варьируются от 2 мм до 8 мм. 
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Рисунок 1 – КЭМ конструкции крыла перспективного летательного аппарата,  

построенная в ANSYS 

 

Построенная КЭМ состоит из 101964 узлов, 504744 элементов. 

Качество элементов расчётной КЭМ конструкции крыла перспективного 

летательного аппарата, полученной в ANSYS, представлено на рисунке 2. 

 

 
Рисунок 2 – Гистограмма качества элементов расчётных КЭМ 

 

Значение качества конечного элемента вычисляется по формуле: 

Q = 𝐶

(

 
𝑉

√|∑(𝐿кромки)
2|3
)

 , 

где: Q – качество элемента (0 – элемент с нулевым или отрицательным 

объемом,  1  – куб или правильная пирамида); C – табличное значение для 

каждого типа элемента; V – объем конечного элемента; 𝑙кромки – длина кромки 

конечного элемента. Для расчетной КЭМ полученное минимальное значение 
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качества элементов больше 0,05, что говорит о возможности использования КЭМ 

для дальнейших расчетов. 

Нагрузка на конструкцию крыла перспективного летательного аппарата 

приложена в виде распределённых сил в соответствии с программой и методикой 

лабораторных испытаний. Ограничение движение задано на внутренней 

поверхности втулки по шести степеням свободы. Граничные условия приведены 

на рисунке 3. 

 

 
Рисунок 3 – Граничные условия расчётной КЭМ конструкции крыла  

 

Статическая нагрузка на консоль приложена в виде распределённых сил в 

соответствии с реальными эксплуатационными внешним аэродинамическим 

воздействием. В результате расчёта конструкции консоли крыла перспективного 

ЛА получены значения перемещений и нормальных напряжений по осям X 

 (продольная ось ЛА), Y (вертикальная ось ЛА), Z (поперечная ось ЛА). По 

результатам расчёта сформированы эпюры перемещений и нормальных 

напряжений, получены числовые значения максимальных и минимальных 

перемещений и напряжений по соответствующим осям. Наибольший интерес 

представляет распределение значений нормальных напряжений по оси Y в ГПа, 

представлено на рисунке 4. 



10 
 

 
Рисунок 4 – Распределение значений нормальных напряжений по оси Y, Гпа 

 

При действии статических эксплуатационных нагрузок значения 

максимальных перемещений объекта исследований составило – 156,33 мм. 

Результаты расчёта максимальных перемещений цельнокомпозитной консоли 

при действии нагрузки в ANSYS представлены на рисунке 5.  

 

 
Рисунок 5 – Значения максимальных перемещений конструкции крыла  

при действии нагрузки в ANSYS 

 

Результаты расчёта конструкции консоли крыла перспективного ЛА 

показали положительные результаты по жесткостным и прочностным 

характеристикам предлагаемых консолей из полимерных композиционных 

материалов на основе препрега C200UD ACM-102. 
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Экспериментальные исследования статической прочность конструкции и 

замер реальных значений перемещений 

На основе анализа аэродинамических нагрузок, действующих на несущую 

поверхность летательного аппарата и проведённых расчётных исследований с 

использованием HPC-решений определена схема прочностных испытаний и 

разработана программа и методика. Консоль крыла закреплялась на испытательном 

стенде от продольных перемещений по центральному отверстию оси вращения, от 

вертикальных перемещений по поверхности скольжения, выполненных на стальных 

накладках. Приложение нагрузки на консоль крыла в эксперименте производился с 

помощью тяг, установленных в отверстия, выполненных в теле консоли.  

Безусловно, выполненные отверстия для крепления тяг существенно снижают 

прочностные свойства конструкции крыла из ПКМ. Для повышения достоверности и 

точности экспериментальных исследований необходимо использовать жёсткие 

хомуты, повторяющие геометрию аэродинамической поверхности фиксирующиеся 

на консоль, но это повышает стоимостные и временные затраты на выполнение 

модернизации и требует изготовления специализированной острастки. 

Используемые в эксперименте тяги являются более универсальной и типовой 

оснасткой для проведения статических испытаний и были в наличии на 

испытательной базе. Распределение тяг и система коромысел позволяет обеспечить 

приложение нагрузок в линии центров давления. Схема экспериментальной работы 

представлена на рисунке 6.  

 
Рисунок 6 – Схема проведения испытаний на прочность 
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Оценка прочности конструкции крыла из ПКМ проводилась в два шага. На 

первом шаге производилось нагружение до эксплуатационной нагрузки с 

измерением линейных перемещений конструкции консоли в нескольких точках и 

углов крутки аэродинамического профиля консоли от номинального положения. 

После достижения эксплуатационной нагрузки производилась выдержка в 

течение 30 с, и нагрузка снималась. Производился внешний осмотр конструкции 

крыла из ПКМ. На втором шаге производилось нагружение до расчётной 

нагрузки с измерением линейных перемещений конструкции консоли в 

нескольких точках и углов крутки аэродинамического профиля консоли от 

номинального положения. После достижения расчётной нагрузки производилась 

выдержка в течение 5 с, и нагрузка снималась. Производился внешний осмотр 

конструкции крыла из ПКМ и проведён анализ результатов. Значения 

максимальных перемещений цельнокомпозитной консоли при действии 

нагрузки при статических испытаниях составили – 161.17 мм. 

 

Сравнение результатов расчётов и экспериментальных данных 

Результаты проведённых исследований обобщены и проанализированы, 

статическая прочность консоли крыла из ПКМ обеспечивается. Сравнительный 

анализ максимальных перемещений конструкции крыла из ПКМ в расчётных и 

экспериментальных исследованиях сведены в Таблицу 2. 

Таблица 2 

Сравнительный анализ максимальных перемещений 

 
Расчётные 

исследования 

Экспериментальные 

исследования 

Относительная 

погрешность, % 

Максимальные 

перемещения 

конструкции крыла из 

ПКМ, мм 

156,33 161,17 3,0 

 

Относительная погрешность результатов расчётов и лабораторных 

испытаний составила 3% и связана с тем, что в статических испытаниях 

аэродинамическая нагрузка реализована в виде сосредоточенных сил, 

эквивалентных распределённой нагрузке по поверхности; лазерные дальномеры 

имеют свою погрешность измерений; в расчётных исследованиях 



13 
 

использовались характеристики образца-свидетеля, которые не в полной мере 

могут соответствовать характеристикам цельного объекта испытания. Несмотря 

на это, можно сделать выводы что расчётные исследования на высокоточных 

компьютерных моделях с использованием HPC-решений подтверждают свою 

эффективность для решения задач модернизации конструкций перспективных 

ЛА.  

Ранее было отмечено, что одно из основных преимуществ применения ПКМ 

является потенциал снижения массы. Проведён анализ массовых характеристик 

конструкции крыла перспективного ЛА из классического материала и 

модернизированной из ПКМ, результаты сведены в Таблицу 3.  

Таблица 3 

Сравнительный анализ массы конструкции 

 
Классическая 

конструкция 

Модернизированная 

конструкция 

Снижение  

массы, % 

Масса конструкции 

крыла, кг 
15,4 7,92 48,6 

 

Результаты анализа показывают, что выполненные расчётно-

экспериментальные исследования конструкции цельнокомпозиционной консоли 

крыла перспективного летательного аппарата, изготовленной из отечественных 

материалов, не только обеспечивают высоких требований по прочности и 

жёсткости, но и обладают существенным преимуществами, а именно 

возможности снижения по массы на 48,6%. 

 

Заключение 

Выполненные работы подтвердили эффективность использования HPC-

решений для модернизации конструкций летательных аппаратов. Применение 

высокоточных компьютерных расчётных моделей, разработанных с 

использованием метода конечных элементов, позволяет прогнозировать 

поведение конструкции и значения перемещений с относительной 

погрешностью до 3 %. На основании проведённых расчётных и 

экспериментальных исследований разработана модернизированная 

цельнокомпозитная конструкция консоли крыла перспективного летательного 
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аппарата из отечественных материалов с обеспечением высоких требований по 

прочности и жёсткости. Модернизированная конструкция крыла из ПКМ имеет 

массу на 48,6 % меньше по сравнению с классической конструкцией. Результаты 

работы могут быть использованы в машиностроении, ракетной, ракетно-

космической и авиационной промышленности при проведении расчётных 

исследований и модернизации конструкций.  
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