
Инженерный журнал: наука и инновации   # 4·2026                                             1 

УДК 629.7.025                                                                      EDN OIGULK 
 
Методика выбора рациональной схемы расположения 

конструктивно-силового набора из углепластика  
для крыла легкого самолета при действии  

аэродинамических нагрузок 
© Вай Ян У, К.В. Михайловский 

МГТУ им. Н.Э. Баумана, Москва, 105005, Российская Федерация 
 

Представлены результаты оптимизации расположения конструктивно-силового 
набора крыла легкого самолета Piper PA-28 для обеспечения требуемой работоспо-
собности при минимальной массе. Задача оптимизации выполнялась в несколько 
этапов: на первом были определены аэродинамические нагрузки на крыло с учетом 
шести расчетных случаев при полете; на втором — рассмотрены комбинации 
45 вариантов расположения конструктивно-силового набора из углепластика для 
достижения минимальных прогиба и массы крыла, а также установлен оптималь-
ный; на третьем — получены коэффициенты запаса для элементов конструктивно-
силового набора для данного варианта при действии аэродинамических нагрузок 
и решены задачи квазистатики, устойчивости конструкции. Оптимальные вариан-
ты выбирались из множества Парето-эффективных решений на основе минималь-
ного расстояния до идеального центра. Оптимальным был признан вариант с рас-
стоянием между нервюрами 550 мм и расположением лонжеронов на 25 и 60 % от 
длины хорды крыла, что позволяет снизить массу на 22,92 %, а прогиб — на 29,06 %. 
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Введение. Работы в области оптимального расположения кон-

структивно-силового набора (КСН) элементов крыла легкого самоле-
та привлекли внимание разных научных коллективов. Исследования 
в этой области были направлены на решение задач, связанных с по-
вышением конструктивной эффективности и снижением массы при 
сохранении необходимых прочности и жесткости. В частности, рас-
сматривались разные подходы к оптимизации расположения КСН, 
включая использование углепластиков, обеспечивающих высокую 
прочность при небольшом весе [1]. 

Рассмотрены аналогичные подходы для выбора оптимального рас-
положения КСН, но уже к легким самолетам, таким как Piper PA-28. 
Несмотря на значительный прогресс в области оптимизации кон-
струкций средне- и дальнемагистральных авиалайнеров, аналогичные 
методы пока не получили широкого распространения при проектиро-
вании легких воздушных судов [2]. Один из важнейших этапов проек-
тирования крыла — оптимизация расположения КСН с учетом дей-
ствующих аэродинамических нагрузок, что важно для обеспечения 
надежности и эффективности конструкции крыла [3]. 
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Для вышеприведенных случаев задача оптимизации является  
однокритериальной. Такой подход реализован во многих публикациях, 
в частности в [4, 5], где в качестве критерия оптимизации рассматри-
валась минимизация массы крыла. В работах [6, 7] применен метод 
двухкритериальной оптимизации двухлонжеронного крыла из поли-
мерного композиционного материала (ПКМ). В качестве критериев 
использовалась минимизация массы и прогиба крыла. В работе [8] 
проведен сравнительный анализ металлических и композитных кон-
струкций крыла самолета, а в качестве критериев сравнения рассмат-
ривались масса конструкции и распределение напряжений. Сделан вы-
вод о преимуществах крыла из ПКМ по сравнению с металлическим. 

Отличие настоящей работы заключается в разработке и апроба-
ции методики двухкритериальной оптимизации КСН крыла легкого 
самолета, основанной на дискретном варьировании положения лон-
жеронов и шага нервюр, учете реальных аэродинамических нагрузок 
для нескольких расчетных случаев полета, а также последующей 
проверке прочности и устойчивости оптимальной конструкции. 

Цель настоящей работы — определение оптимального конструк-
тивно-силового набора из углепластика для крыла легкого самолета 
с учетом воздействия аэродинамических нагрузок для минимизации 
массы и прогиба. 

Объектом исследования выбрано крыло легкого самолета Piper 
PA-28 (рис. 1), состоящее из обшивки, переднего и заднего лонжеро-
нов, нервюры, а также из элементов передней и задней кромок. Раз-
мах крыла составлял 11 м. Характеристики крыла легкого самолета 
Piper PA-28 представлены в открытых литературных источниках, 
в связи с чем оно и было выбрано для апробации предложенной ме-
тодики оптимизации. Эта методика разрабатывалась как универсаль-
ная, а значит, ее можно адаптировать для проектирования современ-
ных конструкций крыльев легких самолетов. 

 

Рис. 1. Основные размеры (мм) легкого самолета Piper PA-28 
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Построение геометрической модели. Рассматривается крыло 
легкого спортивного самолета, выполненное из углепластика на ос-
нове углеродных нитей и эпоксидного связующего. Его геометриче-
ская модель была создана в программной среде SolidWorks (рис. 2). 
В качестве аэродинамического профиля был принят NACA 652-415, 
разработанный Национальным консультативным комитетом по воз-
духоплаванию (США). Моделирование аэродинамических нагрузок 
на такое крыло проводилось для определения исходных данных и по-
становки задачи оптимизации, а также для выявления наиболее 
нагруженных расчетных случаев. В рассматриваемой постановке за-
дачи влияние центробежных сил было исключено. Геометрическая 
модель крыла строилась без учета внутренней компоновки: оборудо-
вания, элементов механизации (закрылков, элеронов и их приводов), 
а также крепежных деталей в местах соединения с фюзеляжем и дру-
гими частями конструкции. 

 

Рис. 2. Геометрическая модель крыла, созданная  
в программной среде SolidWorks 

 
Задание граничных условий. Для исследования была выбрана 

расчетная область, представляющая собой сопряжение полуцилиндра, 
на входной границе которой задавались компоненты вектора скорости 
набегающего потока, а на выходной — давление (рис. 3). Возникающие 
в процессе полета аэродинамические нагрузки были рассчитаны с по-
мощью программного комплекса ANSYS. Для моделирования турбу-
лентности была использована модель k — ε. На поверхность объекта 
накладывалось условие «прилипания» потока (No slip wall), что соот-
ветствовало полному торможению воздуха на поверхности крыла. На 
остальные поверхности было добавлено условие свободного течения 
(Free slip wall) [9].  

Параметры атмосферы выбраны в соответствии с требованиями 
ГОСТ 4401 для полета самолета со скоростью 60 м/с на крейсерском 
режиме на высоте 2000 м при давлении 79 500 Па и температуре 275K. 
Схема приложения нагрузок (см. рис. 3) воспроизводит реальное 
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аэродинамическое нагружение крыла [7]. С помощью расчетных слу-
чаев моделируются эксплуатационные режимы, соответствующие 
условиям полета [10]. 

 

Рис. 3. Схема модели расчетной области  
с приложением аэродинамических нагрузок 

 
Создание конечно-элементной модели (КЭМ). Для построения 

сетки КЭМ использовался модуль Meshing, характерный размер  
элемента составлял 30 мм, сгенерированная секция представлена на 
рис. 4. Модель была разбита на 3 042 549 элементов и 15 776 835 уз-
лов.  

 

Рис. 4. Конечно-элементная модель расчетной области (а) и на крыле (б) 
 
Результаты расчета нагрузок, действующих на крыло. Рас-

пределение аэродинамического давления по хорде крыла при разных 
углах атаки представлено на рис 5. В результате расчетов аэродина-
мического обтекания было получено изменение давления по поверх-
ности крыла для разных расчетных случаев (рис. 6). 
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Рис. 5. Распределение давления на крыле в зависимости от угла атаки α 

 

Рис. 6. Распределение аэродинамического давления, действующего на крыло,  
для шести расчетных случаев, Па: 

а — случай A; б — случай A ;   в — случай B; г — случай C; д — случай D; е — случай D  
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Были получены значения действующего на крыло аэродинамиче-
ского давления при моделировании обтекания для нескольких рас-
четных случаев. В соответствии с Едиными нормами летной годно-
сти гражданских самолетов (ЕНЛГС), расчет статической прочности 
проводился с учетом внешних нагрузок, действующих на самолет 
и на его отдельные конструктивные элементы в шести случаях:  

А — криволинейный полет при угле атаки α = 15°; 
A  — криволинейный полет на малых положительных углах ата-

ки α = 6°; 
В — криволинейный полет на малых положительных углах атаки 

α = 2°;  
С — пикирование с отклоненными элеронами при нулевой подъем-

ной силе и перегрузке;  
D — криволинейный полет с отрицательным углом атаки α = 1,5°; 
D  — криволинейный полет на малых отрицательных углах ата-

ки α = 13°. 
В ходе расчетов аэродинамического обтекания были проанализи-

рованы разные режимы полета как с положительными, так и с отри-
цательными углами атаки [11]. Распределение давления по поверхно-
сти крыла показало, что максимальное аэродинамическое давление 
возникает при полете с углом атаки 15° (случай А). Для данного ре-
жима характерны высокий градиент давления и увеличенная нагрузка 
на конструкцию крыла, что необходимо учитывать при проектирова-
нии и анализе на прочность. 

Свойства используемого материала. Для всех силовых элемен-
тов крыла выбраны однонаправленный углепластик [12] и эпоксид-
ная смола в качестве связующего [13]. 

Физико-механические характеристики однонаправленного угле- 
пластика, позволяющие задавать свойства монослоя, приведены ниже: 

Плотность ρ,  кг/м3  .........................................................................  1518 

Модуль упругости, ГПа: 

вдоль укладки волокон xE   ........................................................  123,0 

перпендикулярно укладке волокон в плоскости  

армирования yE   .........................................................................  7,78 

перпендикулярно плоскости армирования zE   ........................  7,78 

Модуль сдвига ,xyG  ГПа  ...............................................................  5,0 

Коэффициент Пуассона νxy   ..........................................................  0,27 

Предел прочности при растяжении, МПа: 
вдоль укладки волокон σ1t  .........................................................  1632 
перпендикулярно укладке волокон σ2t  ......................................  34 

Предел прочности при сжатии, МПа: 
вдоль укладки волокон σ1c  .........................................................  704 
перпендикулярно укладке волокон σ2t  ......................................  68 
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Оптимизация схемы расположения конструктивно-силового 
набора элементов крыла. При выборе оптимальной компоновки 
КСН крыла, определяемой расположением лонжеронов и нервюр, 
было принято допущение, что положение лонжеронов и расстояние 
между нервюрами изменяются дискретно [14]. Такое решение позво-
лило обеспечить сопоставимость всех рассматриваемых вариантов 
конструкции, что упрощает расчеты и сокращает время численного 
моделирования. 

Лонжеронная конструкция крыла самолета, как правило, бывает 
с двумя лонжеронами. В этом случае передний и задний лонжероны 
расположены на расстоянии, равном 15, 20, 25 и 60, 65, 70 % от дли-
ны хорды крыла соответственно, если отсчитывать их от его перед-
ней кромки [15]. Расстояние между нервюрами обычно составляет 
350, 400, 450, 500 или 550 мм. Варьируемые параметры, используе-
мые для определения положения лонжеронов и нервюр для всех кон-
структивных схем крыла, приведены в табл. 1. Следует отметить, что 
для рассмотренных КСН толщина обшивки, нервюр и лонжеронов 
была принята равной 4 мм, поэтому количество возможных вариан-
тов расположения силовых элементов составило 45.  

Таблица 1 

Варианты конструкции каркаса крыла 

Номер  
варианта 

Расстояние лонжерона от кромки крыла, %  
от длины хорды крыла 

Расстояние 
между  

нервюрами, мм переднего лонжерона заднего лонжерона 

1/2/3 15 60/65/70 

550 4/5/6 20 60/65/70 

7/8/9 25 60/65/70 

10/11/12 15 60/65/70 

500 13/14/15 20 60/65/70 

16/17/18 25 60/65/70 

19/20/21 15 60/65/70 

450 22/23/24 20 60/65/70 

25/26/27 25 60/65/70 

28/29/30 15 60/65/70 

400 31/32/33 20 60/65/70 

34/35/36 25 60/65/70 

37/38/39 15 60/65/70 

350 40/41/42 20 60/65/70 

43/44/45 25 60/65/70 
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Выбор оптимального варианта конструкции каркаса крыла. 
В качестве критериев оптимизации были приняты минимизация мас-
сы и прогиба крыла под действием аэродинамической нагрузки, 
а в качестве параметров оптимизации были рассмотрены координаты 
расположения лонжеронов и расстояние между нервюрами [16]. 
Допустимый прогиб был ограничен 275 мм, что соответствует 5 % от 
полуразмаха крыла [17]. К параметрам оптимизации относились ко-
личество нервюр и положение лонжеронов. Кроме того, при ограни-
чении  d   mах[ ]d  было принято следующее: 

 m X min и  1 2 3 4 1 2 3 4  , , , , , ,, ,, , ,,n nX L L L L L h h h h h    

где  m  — масса конструкции крыла, кг; X  — вектор проектных пе-
ременных; 1 2 3 4, , , , ,  nL L L L L  — расстояние переднего/заднего лон-

жерона от кромки крыла (% от длины хорды крыла), %; 1 2 3, , ,h h h  

4  ,  , nh h  — расстояние между нервюрами, мм; d  — прогиб, возни-

кающий в крыле, мм;  mахd  — максимально допустимые прогибы, мм. 

Безразмерное расстояние до идеального центра (ИЦ) определя-
лось по формуле 

   2 2

ИЦ ИЦ

2 2
ср ср

,
d

i im m d d
K

m

 
                             (1) 

где K  — безразмерное расстояние до ИЦ; ИЦm  — значение массы 

идеального центра ИЦ; im  — значения массы варианта; cpm  — сред-

ние значения массы; ИЦd  — значение прогиба ИЦ; id  — значения 

прогиба варианта; cpd  — средние значения прогиба. 

Точками на рис. 7 представлены различные варианты конфигура-
ции двухлонжеронного крыла с учетом данных из табл. 1. Приведены 
относительные значения массы и прогиба, нормированные по базово-
му варианту. В результате моделирования напряженно-деформирован- 
ного состояния крыла определены основные величины и с помощью 
области Парето для распределения по массе и прогибу выбран лучший 
вариант. Точка (1, 1) — это идеальный оптимальный центр, и крат-
чайшее расстояние до него оценивается по зависимости (1).  

В результате моделирования напряженно-деформированного со-
стояния крыла определены оптимальные варианты его конструктив-
ной схемы — 1, 4 и 7 (табл. 2). 
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Рис. 7. Результаты расчета (оптимизация) зависимости относительных значений 
массы от прогиба 

Таблица 2 

Результаты расчета оптимальных вариантов  
конструктивно-силового набора крыла 

Номер  
варианта 

Расстояние 
между  

нервюрами, мм 

Расстояние переднего/ 
заднего лонжерона  
от кромки крыла, %  

от длины хорды крыла 

Максимальный 
прогиб, мм 

Масса, кг 

1 550 15/60 147,17 147,45 

4 550 20/60 144,18 148,43 

7 550 25/60 141,69 149,13 

 
Схема армирования. На данном этапе для выбора оптимальных 

вариантов рассматривались две схемы армирования [0/±45°/90°]n 

и [±45°]n, где n — количество групп монослоев (табл. 3). Следует  
отметить, что в случае применения других схем армирования, в том 
числе несимметричных, потребуется учитывать элементы соедине-
ний, крепежа, установки закладных и более подробной геометриче-
ской модели крыла, а также мест сопряжения с корпусом самолета, 
поэтому в рамках данной работы это не представлено.  

Для каждого элемента конструкции (обшивки, лонжеронов, 
нервюр) была задана локальная система координат (ЛСК), в которой 
учитывалось направление ориентации монослоя: вдоль укладки во-
локон — ось X, перпендикулярно укладке волокон в плоскости моно-
слоя — ось Y, перпендикулярно монослою — ось Z. Толщина одного 
монослоя составляла 0,2 мм, толщина обшивки — 3 мм, нервюр — 
по 2 мм, а переднего и заднего лонжеронов — по 4 мм. 



Вай Ян У, К.В. Михайловский 

10                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 4·2026 

Таблица 3 

Результаты расчета двух схем армирования  
конструктивно-силового набора крыла 

Номер  
варианта 

Шаг 
нервюр, мм 

Расстояние переднего/ 
заднего лонжерона  
от кромки крыла, %  

от длины хорды крыла 

Тип укладки Прогиб, мм 

1 550 15/60 
[0/±45°/90°]n 103,96 

[±45°]n 216,21 

4 550 20/60 
[0/±45°/90°]n 102,05 

[±45°]n 211,52 

7 550 25/60 
[0/±45°/90°]n 100,51 

[±45°]n 207,39 

 
Расчет схемы укладки. Выбрана квази-изотропная схема уклад-

ки [0/±45°/+90°]n, поскольку она обеспечивает сбалансированное 
распределение жесткостных и прочностных характеристик по основ-
ным направлениям, что повышает устойчивость конструкции к ком-
бинированным нагрузкам. Было установлено, что оптимальная кон-
фигурация, обеспечивающая наилучшее соотношение между массой 
и прогибом, соответствует расположению лонжеронов на 25 и 60 % от 
длины хорды крыла, а также расстоянию между нервюрами в 550 мм, 
что позволяет уменьшить массу на 22,92 % и прогиб — на 29,06 %. 

Расчет прочности КСН по критерию Цая — Ву. Поверочный 
расчет каждого слоя КСН крыла проводился с использованием кри-
терия Цая — Ву в среде ANSYS [18]. Этот критерий является моди-
фикацией критерия Хоффмана и относится к феноменологическим 
теориям разрушения, широко применяемым для анизотропных ком-
позиционных материалов с различными пределами прочности при 
растяжении и сжатии [19–21]: 

2 2 2
11 1 12 1 2 22 2 66 12 1 1 2 2 6 12σ 2 σ σ σ τ σ σ τ 1,F F F F F F F               (2) 

где 11 12 22 66 1 2 6,  , ,  ,  , ,  F F F F F F F  — коэффициенты, связанные с проч-

ностью материала при растяжении, сжатии и сдвиге; 1 2σ ,  σ  — нор-

мальные напряжения вдоль и поперек укладки волокон соответ-
ственно; 12τ  — сдвиговые напряжения [22, 23]. 

Результаты оценки прочности КСН крыла по критерию Цая — Ву 
представлены в табл. 4. Для конструкции верхней обшивки крыла 
максимальное значение критерия Цая — Ву составляет 0,355 на 15-м 
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слое; для конструкции нижней — 0,398 на 13-м слое; для переднего 
лонжерона — 0,56 на 20-м слое; для заднего — 0,41 на 3-м слое. Все 
значения критерия меньше единицы, и разрушение конструкции 
верхней обшивки крыла по данному критерию не происходит. По ре-
зультатам расчета по критерию разрушения Цая — Ву значения для 
15-го слоя конструкции верхней обшивки крыла приведены на рис. 8, 
для 20-го слоя конструкции переднего лонжерона крыла — на рис. 9, 
а для 3-го слоя конструкции заднего лонжерона крыла — на рис. 10. 

Таблица 4 

Оценка прочности конструктивно-силового набора крыла 

Номер 
слоя 

Угол  
укладки, град 

Обшивка Лонжерон 

верхняя нижняя передний задний 

1 0 0,301 0,245 0,366 0,328 

2 45 0,314 0,329 0,316 0,198 

3  45 0,267 0,206 0,495 0,408 

4 90 0,199 0,308 0,329 0,364 

5 90 0,172 0,303 0,337 0,347 

6  45 0,165 0,178 0,422 0,332 

7 45 0,222 0,253 0,213 0,179 

8 0 0,264 0,122 0,227 0,257 

9 0 0,264 0,119 0,228 0,252 

10 45 0,213 0,259 0,173 0,169 

11  45 0,241 0,201 0,331 0,277 

12 90 0,293 0,226 0,392 0,256 

13 90 0,326 0,398 0,399 0,259 

14  45 0,327 0,243 0,318 0,249 

15 45 0,355 0,304 0,193 0,156 

16 0 – – 0,238 0,257 

17 0 – – 0,240 0,260 

18 45 – – 0,209 0,165 

19  45 – – 0,346 0,221 

20 90 – – 0,562 0,299 
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Рис. 8. Оценка прочности 15-го слоя в конструкции верхней обшивки крыла 

 

Рис. 9. Оценка прочности 20-го слоя в конструкции переднего лонжерона крыла 

 

Рис. 10. Оценка прочности 3-го слоя в конструкции заднего лонжерона крыла 
 
Устойчивость конструктивно-силового набора крыла. Расчет 

устойчивости КСН крыла проводился в ANSYS [24, 25]. Запас устой-
чивости в КСН крыла составлял 2,018. Поскольку в этом случае зна-
чение запаса не менее 1, модель не теряет устойчивости (рис. 11). 
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Рис. 11. Анализ устойчивости конструкции крыла 
 
Заключение. Выполнена оптимизация конструктивно-силового 

набора крыла легкого самолета Piper PA-28 из углепластика. В каче-
стве критериев оптимизации выбраны минимизация массы крыла 
и снижение прогиба под действием аэродинамической нагрузки, 
а в качестве параметров оптимизации рассматривались координаты 
расположения переднего и заднего лонжеронов, а также расстояние 
между нервюрами. Аэродинамическое нагружение крыла определя-
лось методом численного моделирования в программной среде 
ANSYS с учетом различных расчетных случаев полета. Прочность 
и жесткость конструкций оценивались методом конечных элементов, 
реализованным в программе ANSYS с применением критерия прочно-
сти Цая — Ву. Результаты оптимизации позволили выявить рацио-
нальный КСН крыла. Конфигурация, обеспечивающая наилучшее со-
отношение между массой и прогибом, соответствовала расположению 
лонжеронов на 25 и 60 % от длины хорды крыла и расстоянию между 
нервюрами 550 мм. Данная конфигурация обеспечила уменьшение 
массы на 22,92 % и прогиба на 29,06 %, что подтверждало ее эффек-
тивность с точки зрения эксплуатационной надежности и конструк-
тивной целесообразности. Разработанная методика может быть при-
менена при проектировании несущих элементов легких летательных 
аппаратов с использованием полимерных композиционных материа-
лов, что позволит значительно повысить эффективность конструкций 
при сохранении их прочности и минимальной массы. 
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Structure for a Light Aircraft Wing under  
Aerodynamic Loads 
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The results of optimizing the layout of the load-bearing structure of the wing of the Piper 
PA-28 light aircraft to ensure the required performance at minimum weight are 
presented. The optimization problem was carried out in several stages: at the first stage, 
aerodynamic loads on the wing were determined taking into account six design flight 
cases; at the second stage, combinations of 45 layout variants of the carbon fiber 
reinforced plastic load-bearing structure were analyzed to achieve minimum deflection 
and wing mass, and the optimal variant was identified; at the third stage, safety factors 
for the elements of the load-bearing structure for this variant under aerodynamic loads 
were obtained, and quasistatic and structural stability problems were solved. The optimal 
variants were selected from a set of Pareto-efficient solutions based on the minimum 
distance to the ideal point. The optimal configuration was identified as the one with a rib 
spacing of 550 mm and spar locations at 25% and 60% of the wing chord, which makes it 
possible to reduce the mass by 22.92% and the deflection by 29.06%. 
 
Keywords: carbon fiber reinforced plastic, load-bearing structure, wing, aerodynamic 
loads, optimization 
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