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Аннотация. Предложен приближенный метод расчета устойчивости композитных стрингерных панелей с 
учетом малоразмерных дефектов. Рассмотрены варианты дефектов в виде повреждений обшивки, стрин-
гера и отрыва стрингера от обшивки. Результаты расчетов по данному методу сравнивались с результатами, 
приведенными в литературе и полученными по методу конечных элементов. Проведены параметрические 
исследования влияния параметров стрингера и размеров зоны отрыва на устойчивость панели.
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Abstract
Reinforced thin-walled panels from polymer composite materials are widely used in the load bearing elements of the 
aircraft airframe. High specifi c characteristics of strength and stiff ness of these composite materials allow ensuring 
high weight effi  ciency compared to panels from conventional metal alloys. The main disadvantage of polymer 
composites is the impact of technological and operational defects of mechanical characteristics of the structure 
elements. Low-velocity impact damages may lead to a signifi cant residual strength reduction.
One of the most common types of defects in composite panels is a skin-stringer separation, called debonding. Due 
to the signifi cant diff erence in stiff ness between the stringer and the skin, major stresses arise in the coupling layer. 
When reaching a certain size, this defect leads to the signifi cant strength and stability degradation of the stringer 
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The article proposes a simplifi ed method for the critical buckling load computing of stiff ened composite panels with 
account for the eff ects of the small-size defects. The authors consider damages of the skin, stringer, as well as defect 
of the stringer-skin debounding type. The problem solution is based on the Rayleigh–Ritz energy method with 
global approximating functions. An option of applying special local functions for the displacements approximation 
in the defect region is proposed. Application of these functions allows improving the solution convergence. Local 
skin buckling may occur herewith. To prevent further damage development the stringer-skin coupling is being extra 
reinforced by the rivets or transverse stitching.
Computations of the critical composite stringer panel buckling loads under the impact of compression and shear 
were performed. Based on the proposed method, critical buckling load computations were performed for composite 
panels with various sizes of the skin-stringer debonding zone. Comparison with the reesults, obtained with the 
fi nite element method in the Femap program with the Nastran solver, was made. Buckling analysis of the stiff ened 
composite panels and comparison with results reported in the literature were performed. The results were compared 
with various types of the damages impact experimental data. The proposed method may be applied at the early 
design stages to assess the defects impact on the composite panels buckling.
Keywords: buckling analysis, composite reinforced panels, simplifi ed models of local defects, skin-stringer debonding
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Введение
Подкрепленные тонкостенные панели из 

слоистых полимерных композиционных мате-
риалов (ПКМ) широко используются в силовых 
элементах конструкции планера летательного 
аппарата (ЛА). Высокие характеристики проч-
ности и жесткости при сравнительно низкой 
плотности ПКМ позволяют обеспечить большую 
весовую эффективность в сравнении с панелями 
из металлических сплавов. Кроме того, панели 
сложной формы из ПКМ могут быть изготовлены 
одной деталью. Выбор рациональных параметров 
композитных панелей позволяет добиться высокой 
весовой эффективности композитных конструк-
ций [1].
Одним из основных недостатков ПКМ явля-

ется значительное влияние технологических и 
эксплуатационных дефектов на механические 
характеристики элементов конструкции. Повреж-
дения в композитных панелях могут приводить к 
существенному снижению несущей способности 
(предельной нагрузки) [2–4]. Процесс развития 
повреждений в подкрепленных панелях при сжатии 
часто сопровождается отслоением стрингеров от 
обшивки [5–7].

В работе [5] представлены результаты испытаний 
средненагруженных панелей горизонтального опе-
рения самолета, выполненных из ПКМ. Отмечено, 
что ударные повреждения в обшивке в меньшей сте-
пени влияют на общую форму потери устойчивости 
в отличие от дефекта типа перебитого стрингера 
(пропил). Аналогичные результаты анализа вли-
яния ударных повреждений на остаточную проч-
ность подкрепленной панели получены в работе 
[6]. В работе [8] приведены результаты испытаний 
композитных панелей с ударными повреждениями 
в области стрингера. Получено снижение критиче-
ской нагрузки потери устойчивости порядка 25%
в сравнении с неповрежденной панелью. Резуль-
таты испытаний стрингерных панелей из ПКМ на 
сжатие после удара [9] показали, что при ударе в 
области стрингера возникают расслоения и дегра-
дация механических свойств материала не только 
в обшивке, но и в самом стрингере.
Ряд публикаций посвящен вопросам числен-

ного анализа остаточной прочности композитных 
панелей при наличии дефектов. Для решения по-
добных задач может применяться метод конечных 
элементов (МКЭ) с различными моделями про-
грессирующего разрушения [10–12].
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На ранних этапах проектирования используются 
упрощенные методы для быстрой оценки прочно-
сти и устойчивости тонкостенных конструкций из 
ПКМ с дефектами. В работе [13] предложен метод 
расчета устойчивости композитных панелей с от-
рывом стрингера при сжатии. Расчет выполнялся 
дискретным методом Рэлея–Ритца. Панель делится 
на участки в виде прямоугольных пластин, связан-
ных между собой по кромкам упругими связями.
В работе [14] приведены результаты расчета устой-
чивости подкрепленной панели с отрывом стрин-
гера при сдвиге. Численно-аналитический метод 
оценки нагрузки, при которой происходит отрыв 
«брошенного» стрингера от обшивки, представлен 
в работе [15]. Применение таких методов позволяет 
снизить временные затраты на проведение расчет-
ных исследований в сравнении с МКЭ.
Характеристики жесткости стрингера и об-

шивки в композитных панелях, как правило, 
достаточно сильно различаются. Слои в полке 
и ребре стрингера ориентированы преимуще-
ственно вдоль его оси, тогда как в обшивке пакет 
слоев состоит из разноориентированных слоев 
для обеспечения жесткости при сдвиге и действии 
поперечных нагрузок. Значительная разница в 
жесткости приводит к высокому уровню нагрузки 
в соединительной клеевой прослойке. Для предот-
вращения возможного отслоения стрингера от 
обшивки (это особенно важно для «брошенного» 
стрингера) применяют дополнительные механиче-
ские соединения (клепка, прошивка и т. д.). Такие 
соединения в большей или меньшей степени при-
водят к снижению механических характеристик в 
плоскости панели.
В ряде моделей усталостного роста повреждений 

закладывается предположение, что рост расслоения 
начинается при достижении критической нагрузки 
потери устойчивости отслоившегося участка (вы-
пучивания), как это описано в статье [16]. Выбор 
рационального шага подкрепления (заклепок или 
поперечной прошивки) соединения стрингера с об-
шивкой может предотвратить местное выпучивание 
и замедлить усталостный рост отслоения.
В настоящей работе предложен приближен-

ный метод расчета устойчивости композитных 
панелей с учетом отрыва стрингера от обшивки и 
малоразмерных повреждений обшивки и стрин-
гера. Рассмотрены панели с относительно тонкой 
обшивкой. Приведены результаты параметриче-
ских исследований влияния длины участка от-
рыва стрингера на критическую нагрузку потери 
устойчивости панели при сжатии. Выполнено 
сравнение результатов расчета с результатами, 
полученными по МКЭ и представленными в 
литературе.

Расчетная модель композитной стрингерной панели 
с дефектами
Рассмотрены прямоугольные подкрепленные 

панели, выполненные из слоистых ПКМ. Схема 
стрингерной панели представлена на рис. 1. Ос-
новные геометрические параметры: a – длина 
панели; b – ширина панели; yстi – положение оси 
i-го стрингера вдоль оси y.

Рис. 1. Схема стрингерной панели на виде в плане

Местное сечение панели с Т-образным стрин-
гером представлено на рис. 2.

Рис. 2. Сечение панели с T-образным стрингером:
              hст – высота ребра стрингера;
              bст – ширина полки; δоб – толщина обшивки;
              δст – толщина ребра стрингера

Расчет устойчивости стрингерной панели с 
дефектами реализован на основе энергетического 
метода. Потенциальная энергия панели опреде-
ляется как сумма энергий элементов, входящих в 
состав конструкции:

ñò ñò

ïàí îá ñò ñâ äåô

N N

i i
i i

U U U U U
 

    
1 1

,

где Uоб  – потенциальная энергия обшивки; Uст i – по-
тенциальная энергия i-го стрингера; Uсвi – потенци-
альная энергия упругой связи между i-м стрингером
и обшивкой; Uдеф – изменение потенциальной энер-
гии в области повреждения.
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Обшивка моделируется тонкостенной поло-
гой оболочкой с учетом гипотез Кирхгофа–Лява. 
Деформации срединной поверхности оболочки и 
приращения кривизны определяются следующими 
соотношениями:

x y xy
x y

x y xy

u u v uw w
x R y R x y

w w w
x yx y

   
        

   

  
     
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0 0 0

2 2 2

2 2

1 1; ; ;

; ; ,

здесь u, v и w – перемещения точек срединной по-
верхности оболочки в направлениях x, y и z соот-
ветственно; Rx и Ry – начальные радиусы кривизны 
панели вдоль соответствующих осей. Для плоской 
панели принимаем Rx = Ry ≈ ∞, тогда слагаемыми, 
содержащими радиус начальной кривизны, можно 
пренебречь.
Выражение для определения погонных усилий 

и моментов в многослойной оболочке из ПКМ:
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где Aĳ , Dĳ , Bĳ  – мембранные, изгибные и смешанные 
коэффициенты жесткости для пакета слоев, опре-
деляемые в соответствии с работой [17], i, j = 1, 2, 6.
Для компактной записи обозначим матрицу 

коэффициентов жесткости следующим образом:

A A A B B B
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ABD
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Функционал потенциальной энергии для 
участка оболочки размером dxdy определяется вы-
ражением:
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Потенциальная энергия тонкостенной обшивки 
находится интегрированием этого функционала по 
поверхности панели:

 îá îá

b a

U U u v w dxdy   ABD*

0 0

1 , , , .
2

В области расположения полки стрингера коэф-
фициенты жесткости оболочки будут больше. Для 
моделирования местного увеличения жесткости 
панели вычтем интеграл потенциальной энергии 
обшивки в области полки и добавим интеграл по-
тенциальной энергии оболочки с учетом полки 
стрингера:

 
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где ABDпол i – матрица коэффициентов жесткости 
для оболочки в области полки стрингера. Данные 
коэффициенты определяются для пакета слоев, 
состоящего из слоев обшивки и слоев полки стрин-
гера.
Ребро стрингера моделируют балкой с радиусом 

кривизны R. Примем, что все стрингеры направле-
ны вдоль оси x, а жесткостью стрингера в плоскости 
xy пренебрегаем. Будем учитывать четыре степени 
свободы балки: ui – перемещения вдоль оси x; wi – 
прогибы вдоль оси z; φxz i – угол поворота сечения в 
плоскости xz; φyz i – угол поворота сечения при кру-
чении стрингера в плоскости yz. Тогда соотношения 
для деформаций принимают следующий вид:

xz ii i

yz ii i
xz xz i yz

u w
k

x R x
w u
x R x


   

 


     
 

; ;

; ,

где ε – деформации вдоль оси стрингера; k – из-
менение кривизны; γxz – сдвиговая деформация
в плоскости xz; γyz – крутильная деформация вокруг 
оси балки.
Для рассмотренных примеров панели прини-

маются плоскими, и соответственно начальная 
кривизна стрингера задается нулевой. Функционал 
потенциальной энергии для стрингера (балки):
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где Ei – модуль упругости материала стрингера;
Gxz i, Gyz i – модули сдвига в соответствующих пло-
скостях; Fi – площадь сечения стрингера; Ii – из-
гибный момент инерции стрингера; Ji – момент 
инерции кручения; i – номер стрингера; kT – ко-
эффициент, зависящий от распределения касатель-
ных напряжений в сечении (для прямоугольного 
сечения kT = 5/6).
Потенциальная энергия ребра i-го стрингера:

 ñò ñò

iL

i i i xz i yz i i i i xz i yz iU U E F G G u v w dx   *

0
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2

где Li – длина стрингера.
Для обеспечения совместности деформаций 

стрингеров и обшивки в неповрежденной области 
используются упругие связи. Потенциальная энер-
гия связи между i-й балкой и оболочкой в попереч-
ном направлении вычисляется по формуле

 
ñò

i

i

L

k i w i

y y

U k w w dx



 
2

0

1 ,
2

где kw – жесткость упругой связи при поперечных 
прогибах стрингера.
Потенциальная энергия связи в продольном 

направлении:

ñò

îá ñò
i

i

L

ksui su i xz i

y y

hwU k u u dx
x



  
     

 


2

0

1 ,
2 2 2

где ksu – жесткость упругой связи при продоль-
ном смещении стрингера и повороте сечения в 
плоскости xz.
Потенциальная энергия связи, ограничивающая 

крутильные перемещения стрингера:

ñò

i

i

L

ksv i sv yz i

y y

wU k dx
y



 
   

2

0

1 ,
2

где ksv – жесткость упругой связи при кручении 
стрингера.
Суммарная энергия связи для стрингера опре-

деляется соотношением:

ñâ i k i ksui k sv iU U U U   .

Учет влияния дефектов на критическую нагрузку 
потери устойчивости композитной панели реали-
зован с помощью изменения расчетного значения 
потенциальной энергии. Из суммарной энергии 
панели вычитаются интегралы энергии по области 
повреждения с заданными редуцированными ха-
рактеристиками жесткости. Такой подход позволяет 

моделировать локальное ослабление конструкции 
для определения остаточной устойчивости панели. 
Дефекты задаются в виде прямоугольных участков 
с редуцированными характеристиками. Для моде-
лирования дефектов сложной формы в плане может 
быть применен подход, изложенный в работе [18], 
где область дефекта разделяется на ряд прямоуголь-
ных участков.
Схема повреждения в обшивке и отслоения 

стрингера представлена на рис. 3. Приняты следу-
ющие обозначения: Xr и Yr – координаты центра 
дефекта в обшивке; ar и br –размеры дефекта вдоль 
соответствующих осей; Xe и ae – положение центра 
расслоения и его длина; yст е – координата стрингера 
с отслоением.

Рис. 3. Схема расположения дефектов

Потенциальная энергия в области повреждения 
обшивки может быть записана в следующем виде:

 îáø îá

r r
r r

r r
r r

b a
Y X

r r
b a

Y X

U U u v w dxdy

 

 

     ABD ABD
2 2

*

2 2

1 , , , ,
2

где ABDr – матрица коэффициентов остаточной 
жесткости в области повреждения. Коэффициенты 
деградации свойств задаются в соответствии с алго-
ритмом, изложенным в статье [19]. По полученным 
редуцированным характеристикам жесткости слоев 
вычисляются элементы матрицы ABDr.
Снижение жесткости стрингера вследствие 

наличия повреждений ПКМ задается с помощью 
редукционного коэффициента 0 < dr ст < 1. Тогда 
модули упругости и сдвига стрингера в зоне дефекта 
определяются по формулам:

ñò

ñò

ñò

i d r i

xz i d r xz i

yz i d r yz i

E d E

G d G

G d G







;

;

.
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Потенциальная энергия стрингера в месте по-
вреждения:





ñò ñò

d
d

d
d

a
X

d i d i i xz i d yz i d
a

X

i i i xz i yz i
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u v w







 


2

*

2

1 , , , , ,
2

, , , , ,

где Xd и ad – положение центра дефекта вдоль оси 
стрингера и его длина.
Отрыв стрингера от обшивки моделируется 

исключением жесткости полки (по аналогии
с дефектом в обшивке) и энергии упругой связи
в области отслоения. Из энергии связи для задан-
ного стрингера вычитается интеграл энергии по 
длине зоны отрыва:
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Итоговая потенциальная энергия в области 
дефектов определяется суммой энергий для всех 
повреждений панели:

äåô îáù ñò ñâr d eU U U U   .

Внешние силы задаются погонными нагрузками 
сжатия (растяжения) Nx и Ny вдоль соответствую-
щих осей и сдвиговой погонной нагрузкой Nxy. Про-
дольная сила Px = Nxb, действующая на панель вдоль 
оси x, распределяется между обшивкой, полкой и 
ребром стрингера:

                          îá ïîë ðåáx x x xP P P P   ,  (1)
где Px об, Px пол, Px реб – нагрузка, действующая в 
обшивке, полке и ребре стрингера.
Уравнение совместности деформаций для эле-

ментов панели:

îá ïîë ðåáx x x     .

Из данного уравнения получим следующие соот-
ношения для погонной нагрузки в обшивке и полке 
стрингера, а также силу, действующую в ребре:

               
îá ïîë ðåá

îá îá ïîë ïîë ðåá ñò ñò

x x x

x x x

N N P

E E E h
 

  
,  (2)

где Ex об, Ex пол, Ex реб – приведенные модули упру-
гости для обшивки, полки и ребра стрингера со-
ответственно; δпол – толщина полки (для случая 
T-образного стрингера в примере принимаем
δпол = δст /2).
Из соотношений (1) и (2) получим выражение, 

связывающее суммарную нагрузку на панель с на-
грузкой в обшивке:
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Тогда погонная нагрузка в обшивке и полке, 
а также усилия, действующие в ребре стрингера, 
находятся по следующим формулам:
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Работа внешних сил, действующих на панель:
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Полную энергию композитной панели с дефек-
тами запишем в следующем виде:

ïàí .U A  

Применение специальных локальных функций в об-
ласти дефектов
Применяя вариационный метод Рэлея–Ритца, 

получаем систему линейных алгебраических урав-
нений относительно неизвестных коэффициентов 
Cmn для членов ряда функций, аппроксимирующих 
прогибы. Решение задачи потери устойчивости 
осуществляется поиском наименьших собственных 
значений [18].
Перемещения срединной поверхности обшивки 

задаются двойными тригонометрическими рядами. 
Для случая шарнирного опирания по всем четырем 



Вестник Московского авиационного института. 2026. Т. 33. № 3 Aerospace MAI Journal. 2026;33(3)57

И.А. Казаков I.A. Kazakov

сторонам функции, аппроксимирующие прогибы, 
могут быть записаны в следующем виде:

M N

mnu
m n
M N
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m n

M N
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m n

m x n yu C
a b
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1 1

1 1

1 1

cos sin ;

sin cos ;

sin sin ,

где Cmnw, Cmnu, Cmnv – неизвестные постоянные ко-
эффициенты в ряде функций, аппроксимирующих 
прогибы оболочки; M, N – заданное число функций 
ряда в направлениях x и y.
Функции, аппроксимирующие перемещения 

стрингеров, задаются одиночными тригонометри-
ческими рядами:
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где Cmui, Cmwi, Cmφxi, Cmφyi – неизвестные коэффици-
енты функций прогибов стрингера.
Для обеспечения лучшей сходимости расчета ряд 

глобальных аппроксимирующих функций дополнен 
локальными функциями [20]. Данные специальные 
функции равны нулю вне области повреждения и 
имеют определенную форму внутри области. Приме-
няемые в настоящей работе специальные функции 
имеют следующий вид (*), где Xk и Yk – положение 
центра дефекта; ak и bk – размеры дефекта.
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      (*)

Результаты расчетов устойчивости композитных 
панелей с дефектами
Проведены расчеты модельной задачи устойчи-

вости однострингерной композитной панели. Габа-
ритные размеры панели в плане a = b = 500 мм. Для 
монослоя из ПКМ приняты следующие жесткостные 
характеристики: Е11 = 43000 МПа;Е22 = 8900 МПа;
G12 = 4500 МПа; ϑ12= 0,27; толщина монослоя
h = 0,25 мм. Задана схема расположения слоев:
в обшивке – [06/906]s, в ребре стрингера – [08/904]s. 
Укладка в полке для T-образного стрингера прини-
мается как половина слоев ребра стрингера. Ширина 
полки составляет 100 мм, а высота ребра hст в ряде 
расчетов является варьируемым параметром.
Для оценки точности полученного решения про-

ведено сравнение с результатами по МКЭ. Расчеты 
проведены в программе Simcenter Femap с решателем 
Nastran. В модели использованы конечные элементы 
типа Plate Laminate при их общем количестве ~3500. 
Распределенная нагрузка прикладывалась к обшив-
ке, граничные условия на кромках соответствуют 
шарнирному опиранию. Ребро стрингера не закре-
плялось и на него не действует внешняя нагрузка.
Результаты расчетов критической нагрузки 

потери устойчивости при сжатии Nx кр и сдвиге
Nxy кр по предложенному методу и МКЭ приведены
в табл. 1 и 2. Разница результатов расчета опреде-
ляется по формуле:

ÌÊÝ ïð

ÌÊÝ

N N

N


  100%,

где NМКЭ – критическая нагрузка, определенная по 
МКЭ; Nпр – критическая нагрузка, определенная 
по предложенному методу.
Для всех расчетных случаев разница результатов 

составляет не более 5%.
Проведены расчеты устойчивости композит-

ной панели с дефектом, моделирующим отрыв 
стрингера от обшивки. Центр дефекта расположен 
в середине панели, а его длина определяется без-
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Таблица 1. Результаты расчета устойчивости панели
                    при сжатии

hст, мм
Nxy кр, H/мм

∆, %Представленный 
метод МКЭ

0 7,35 7,32 0,4

10 8,11 7,99 1,5

20 12,71 12,78 –0,5

25 17,02 17,39 –2,1

30 22,62 23,38 –3,2

35 29,38 29,12 0,9

50 29,85 29,55 1,1

75 30,13 30,09 0,1

Таблица 2. Результаты расчета устойчивости панели
                    при сдвиге

hст, мм
Nxy кр,H/мм

∆, %Представленный 
метод МКЭ

0 12,54 12,55 –0,1

10 13,72 13,75 –0,2

20 18,53 18,71 –0,9

25 21,57 21,75 –0,8

30 24,39 24,51 –0,4

35 26,71 26,66 0,2

50 29,79 29,15 2,2

75 30,54 29,95 1,9

размерным параметром γотр = ae/a (относительная 
длина отрыва стрингера от обшивки). Высота 
стрингера в данном примере hст = 50 мм. Зависи-
мость критической нагрузки потери устойчивости 
при сжатии от относительной длины отрыва пред-
ставлена на рис. 4.
По графикам рис. 4 видно, что предложенный 

метод дает значения критической нагрузки, близкие 
к результату, полученному по МКЭ. Применение 
специальных функций, аппроксимирующих пере-
мещения панели, позволяет обеспечить лучшую 
сходимость при реализации локальной формы по-
тери устойчивости в области повреждения.
При небольшой относительной длине отрыва 

стрингера от обшивки происходит незначительное 
снижение критической нагрузки, форма потери 
устойчивости при этом практически не меняется. 
Уменьшение критических значений нагрузки по-
тери устойчивости происходит в основном за счет 

Рис. 4. Критическая нагрузка потери устойчивости панели с отрывом стрингера

того, что не обеспечивается условие совместности 
деформаций между полкой стрингера и обшивкой. 
Начиная с определенной длины дефекта, проис-
ходит изменение формы потери устойчивости и 
существенное снижение критической нагрузки. 
Таким образом, по данной расчетной модели может 
быть определен максимальный шаг подкрепления 
стрингера, необходимый для предотвращения вы-
пучивания обшивки в области расслоения. В рас-
смотренном примере это расстояние должно быть 
не более 250 мм.
Проведены расчеты устойчивости композитных 

панелей с различными видами повреждений. Ха-
рактеристики материала и геометрические параме-
тры панели представлены в работе [5]. Рассмотрены 
четыре расчетных случая:

1) панель без повреждения;
2) панель с ударным повреждением по оси 

стрингера размером 25 × 50 мм [5];
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3) панель с ударным повреждением обшивки в 
межстрингерной зоне, размеры повреждения 40 × 
40 мм [5];

4) панель со сквозным повреждением стрингера 
и обшивки типа «пропил».
Разрушение панелей сопровождалось общей 

потерей устойчивости с последующим отрывом 
стрингеров от обшивки для первых трех случаев. 
В последнем варианте наблюдалась ранняя потеря 
устойчивости в зоне «пропила» с последующим 
развитием трещины на соседние стрингеры и их 
разрушением [5].
При расчете устойчивости предложенным 

методом ударные повреждения задавались пря-
моугольным участком с размерами, соответству-
ющими максимальным полученным в результате 
неразрушающего контроля. Принято одинаковое 
значение коэффициента деградации свойств для 
всех слоев (0.1). Сквозное повреждение стрингера 
моделировалось локальным снижением жесткости 
ребра до 0 на небольшом участке. Результаты рас-
чета критических напряжений потери устойчивости 
σсж [МПа] приведены в табл. 3.

Таблица 3. Сравнение результатов расчета
                     с экспериментом [5]

Расчетный
случай σсж

σсж
[5] расчет

σсж [5]
эксперимент

№ 1 207 196 194

№ 2 205 192 190

№ 3 202 190 185

№ 4 101,6 166 (95*) 150 (80–90*)
* напряжения, при которых начинается потеря
   устойчивости панели

Результаты расчета по предложенному методу 
удовлетворительно согласуются с результатами 
эксперимента и расчета по МКЭ из работы [5]. Для 
расчетных случаев № 2 и № 3 наблюдается незначи-
тельное снижение критической нагрузки. Ударные 
повреждения такого типа мало влияют на общую 

форму потери устойчивости, в связи с чем значение 
критической нагрузки практически не изменяется. 
Перестроение формы потери устойчивости также 
не происходит, но в области повреждения относи-
тельные деформации увеличиваются. Повреждение 
стрингера (расчетный случай № 4) даже на неболь-
шом участке приводит к существенному снижению 
остаточной прочности и устойчивости панели.

Выводы
Предложен приближенный численный метод 

расчета устойчивости подкрепленных композитных 
панелей с дефектами. Применен метод Рэлея–
Ритца с использованием специальных локальных 
функций в области дефектов. На примерах показа-
но соответствие результатов, полученных данным 
методом, с результатами МКЭ. Предложенный 
метод не требует больших вычислительных затрат 
и ресурсов ЭВМ. Он может применяться на на-
чальных этапах проектирования при проведении 
параметрических исследований.
Если несущая способность панели определяется 

общей формой потери устойчивости, малоразмер-
ные ударные повреждения в обшивке практически 
не влияют на остаточную прочность и устойчи-
вость. При этом повреждение стрингера для таких 
панелей может привести к существенному сниже-
нию несущей способности [5]. Отметим, что для 
панелей с толстой обшивкой механизм разрушения 
при наличии повреждений может значительно от-
личаться, и влияние дефектов должно быть оценено 
отдельно.
Отрыв стрингера от обшивки для тонкостенных 

панелей при достижении определенных размеров 
сопровождается местным выпучиванием обшив-
ки. С целью предотвращения дальнейшего роста 
дефекта необходимо усиливать место соединения. 
По результатам представленных расчетов может 
быть определен наибольший допустимый шаг ме-
ханических соединений между обшивкой и полкой 
стрингера для предотвращения местной потери 
устойчивости.
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