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Аннотация. Исследована устойчивость анизогридной круговой цилиндрической оболочки прототипа 
отсека фюзеляжа летного демонстратора комплекса технологий сверхзвукового гражданского самолета, 
выполненного из композиционного материала. Результаты исследований прочности и устойчивости от-
сека получены на основе разработанной авторами методики, реализующей методы конечных элементов 
и линеаризации Ньютона–Канторовича для решения задач прочности и устойчивости дискретно-под-
крепленных цилиндрических оболочек с учетом моментности и нелинейности их докритического на-
пряженно-деформированного состояния. Выяснено влияние нелинейности деформирования, жесткости 
подкрепляющего набора, углов укладки подкреплений и толщины оболочки на устойчивость анизогрид-
ной композитной оболочки при неоднородном напряженно-деформированном состоянии.
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Abstract
Anisogrid mesh structures from composite materials, manufactured by the continuous winding method, became 
common use in the modern aircraft structures. In practice, anisogrid structures may be employed either as 
independent structures consisting only of reinforcements, or in conjunction with the skin. The latter is necessary 
for the aircraft fuselage structures to perceive internal overpressure. The fundamental contribution to the mesh 
composite structures development was made by the school of V.V. Vasiliev. Analytical estimates of the stress-strain 
state of a regular mesh shell with variation principle and momentless theory of shells, as well as the rib structure 
replacing with a conditionally continuous layer with averaged stiff ness are adduced in the works of V.V. Vasiliev 
and V.A. Bunakov. A discrete approach to the mesh anisogrid structures modeling was employed by V.V. Vasiliev, 
A.F. Razin, A.A. Babichev, V.P. Buldakov and others. Nevertheless, methods for the mesh structures strength and 
stability computing with account for the initial stress-strain state nonlinearity under conditions of non-uniform, 
non-axisymmetric loading, are insuffi  ciently developed at present. Most of the known solutions to problems of shell 
stability have been obtained by analytical methods and, as a rule, in a linear approximation without accounting for 
the momentness and nonlinearity of the subcritical state of the shells, i.e. in the classical formulation, and a rather 
small number of works concerning stability at nonlinear deformation. Thus, development of the reliable and eff ective 
methods for anisogrid thin-walled structures computation is undoubtedly an urgent task. The authors of the article 
solved the problem of the cylindrical composite shells strength and stability under combined non-uniform loading 
by aerodynamic and inertial forces, in the form of bending moment, transverse force and axial compression by 
the fi nite element methods and Newton–Kantorovich linearization. The fi nite elements of the natural curvature 
composite cylindrical shells, which rigid displacements are being explicitly highlighted, developed by the authors 
based on the Timoshenko hypothesis were applied. The study of the deformation nonlinearity impact on the 
stability of the aircraft fuselage compartment in the form of the circular anisogrid composite cylindrical shell was 
conducted in the wide range of the stiff ness parameters of both shell and reinforcements, as well as stacking angle 
of the reinforcement set. Estimates of the fuselage compartment margin in terms of strength and stability for the 
fi ve options of the shell loading with external aerodynamic and inertial loads are made. It is found that:
1. The results are brand-new, obtained for the fi rst time, and were not found in the accessible literature sources.
2. Critical values of the load parameter signifi cantly depend on both thickness and stiff ness of the reinforcement 

set. With the increase of the reinforcement, critical values of the load parameter increase sevenfold.
3. Non-linearity reduces critical values of the load parameter for all shell loading options. The impact of the initial 

stress-and-strain state nonlinearity depends on both the reinforcement set rigidity and the case of loading, as well as 
on the thickness of the skin. The non-linearity eff ect for all shell calculation options is negligible, no more than 10%.

4. Optimal stacking angles of the reinforcement are those from 25 to 30, depending on the skin thickness. Non-
linearity reduces (up to 40%) critical values of the load parameter for any values of the reinforcement set stacking 
angles, and, as a rule, reduces values of the of reinforcements optimal stacking angles within the range of 2.5–5.
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оболочек при комбинированном нагружении из-
гибающим моментом, поперечной силой и осевым 
сжатием решена методами конечных элементов
и линеаризации Ньютона–Канторовича. Использо-
ваны разработанные авторами на основе гипотезы 
Тимошенко конечные элементы цилиндрических 
композитных оболочек естественной кривизны, 
в аппроксимации перемещений которых в явном 
виде выделены их жесткие перемещения. Проведе-
но исследование влияния нелинейности деформи-
рования на устойчивость отсека фюзеляжа летного 
демонстратора комплекса технологий сверхзвуко-
вого гражданского самолета (СГС) в виде круговой 
анизогридной композитной цилиндрической обо-
лочки в широком диапазоне изменения параметров 
жесткости как оболочки, так и подкреплений,
а также углов укладки подкрепляющего набора.
Результаты исследований получены с использо-

ванием программного комплекса [25].
Цель данной работы – получение конструкции 

отсека фюзеляжа минимальной массы, удовлетво-
ряющей условиям прочности и устойчивости при 
заданных величинах внешних нагрузок.

Материалы и методы решения задач, принятые
допущения
Основные соотношения для конечного эле-

мента цилиндрической оболочки, выполненной 
из полимерного композиционного материала, 
разработанные авторами алгоритмы решения за-
дачи прочности и устойчивости цилиндрических 
оболочек в условиях геометрически нелинейного 
исходного состояния опубликованы в работах 
[26–28]. Кратко изложим основные соотношения 
алгоритма решения нелинейной задачи.
Вариационное уравнение Лагранжа для конеч-

ного элемента оболочки представим в виде

                                W V     0,  (1)

где δ – знак вариации; Π, W, V – потенциальная 
энергия, энергия деформации и работа внешних 
сил.
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Введение
В настоящее время в конструкциях современных 

летательных аппаратов нашли широкое применение 
анизогридные сетчатые конструкции из компози-
ционных материалов, которые изготавливаются 
методом непрерывной намотки. Они могут приме-
няться либо как самостоятельные конструкции, со-
стоящие только из подкреплений, либо совместно
с обшивкой. Последнее необходимо для конструкций 
фюзеляжей самолетов для восприятия внутреннего 
избыточного давления. Основополагающий вклад
в разработку сетчатых композиционных конструкций 
внесла школа В.В. Васильева [1–3]. Аналитические 
оценки напряженно-деформированного состояния 
регулярной сетчатой оболочки с использованием 
вариационного принципа и безмоментной теории 
оболочек и заменой реберной структуры условно 
сплошным слоем с усредненной жесткостью при-
ведены в работе В.В. Васильева и В.А. Бунакова [4]. 
Дискретный подход к моделированию сетчатых ани-
зогридных конструкций использовали В.В. Васильев, 
А.Ф. Разин и др. [5–10]. Тем не менее, методы расчета 
на прочность и устойчивость сетчатых конструкций 
с учетом нелинейности исходного напряженно-де-
формированного состояния в условиях неоднород-
ного неосесимметричного нагружения в настоящий 
момент недостаточно развиты. Открытым остается 
вопрос влияния внутреннего давления на устойчи-
вость таких оболочек. Основополагающий вклад
в развитие теории устойчивости оболочек внесли как 
российские ученые [11–14], так и зарубежные [15, 16]. 
Большинство известных решений задач устойчивости 
оболочек получено аналитическими методами и, как 
правило, в линейном приближении без учета момент-
ности и нелинейности докритического состояния 
оболочек, то есть в классической постановке [17–19], 
и крайне мало работ при нелинейном деформирова-
нии [20–24]. Поэтому разработка надежных и эффек-
тивных методов расчета анизогридных конструкций 
является, несомненно, актуальной задачей.
В настоящей работе задача прочности и устой-

чивости круговых цилиндрических композитных 
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Варьируя выражение (1) по узловым перемещениям 
конечного элемента, получаем систему нелинейных 
алгебраических уравнений относительно узловых 
перемещений конечного элемента. С учетом усло-
вия совместности перемещений в узлах конечных 
элементов и граничных условий получаем систему 
нелинейных алгебраических уравнений относи-
тельно узловых перемещений оболочки

                                       Ku Q 0,  (2)
где K – матрица жесткости оболочки получается 
суммированием матриц жесткости отдельных ко-
нечных элементов с использованием матрицы ин-
дексов [29]; u′ и Q – векторы узловых перемещений 
и обобщенных узловых сил оболочки.
Для решения уравнения (2) воспользуемся 

методом Ньютона–Канторовича [30], уравнения 
которого имеют вид

                       
   
 

n n

n n n n

 

     

H u Q G u

G K u u u u1

;

; ,

  


 (3)

где H – гессиан системы, элементами которого 
являются элементы второй вариации потенциаль-
ной энергии деформации оболочки; G – градиент 
потенциальной энергии деформации; ∆ – вектор 
приращений узловых перемещений оболочки.
Решение системы уравнений (3) получаем с 

использованием метода последовательных прибли-
жений и шагового метода по нагрузке. На каждой 
итерации решение системы линейных алгебраиче-
ских уравнений отыскиваем методом Краута [31] 
с использованием LTDL-разложения матрицы H 
на диагональную D и две треугольные матрицы L.
Критическая нагрузка определяется или как пре-

дельная по расходимости итерационного процесса 
при резком возрастании перемещений в отдельных 
узлах конечно-элементной сетки, или как бифурка-
ционная с использованием энергетического крите-
рия устойчивости, согласно которому равновесное 
состояние устойчиво, если δ2Π > 0. Это условие 
требует положительной определенности гессиана H 
или положительности всех диагональных элементов 
матрицы D в LTDL-разложении матрицы H.

Рис. 1. Схема летного демонстратора комплекса
              технологий СГС

Таблица 1. Параметры отсека фюзеляжа К4
Отсек Длина, мм Высота, мм Ширина, мм

К4 2823 1901–2000 1885–1895

Рис. 2. Эпюры аэродинамических нагрузок

Результаты
Рассмотрим прототип летного демонстратора 

комплекса технологий СГС, представленный на 
рис. 1.
Геометрические параметры отсека К-4 носовой 

части фюзеляжа представлены в табл. 1.
На рис. 2 показаны значения эпюр аэродинами-

ческих нагрузок на конструкцию отсека фюзеляжа 
К-4 для различных случаев нагружения.

Значения эпюр инерционных нагрузок на кон-
струкцию отсека фюзеляжа приведены на рис. 3.
Для исследования отсек фюзеляжа летного де-

монстратора комплекса технологий СГС представ-
лен в виде консольно-защемленной анизогридной 
круговой цилиндрической оболочки, выполненной 
из композиционного материала. Нагруженный край 
оболочки подкреплен жестким в своей плоскости 
шпангоутом. Граничные условия со стороны на-
гружения оболочки – свободный край, а с другого 
края u = v = w= wx = wφ = wxφ = 0. В силу плоскостной 
симметрии нагрузки рассматривалась половина 
оболочки, по линии разреза ставились условия 
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Рис. 3. Эпюры инерционных нагрузок

симметрии v = wφ = wxφ = 0. Оболочка разбивалась 
конечно-элементной сеткой m × n = 20 × 30, что 
обеспечивало сходимость решения по числу конеч-
ных элементов с погрешностью, не превышающей 
5%, где m – число конечных элементов по образу-
ющей оболочки; n – число конечных элементов по 
направляющей. Анализ эпюр внешних нагрузок 
позволяет выбрать следующую схему нагружения 
оболочки. Свободный край оболочки нагружен 
обобщенными силами в виде изгибающего мо-
мента, поперечной и продольной сжимающей сил. 
Кроме того, по длине оболочки прикладываются 
силы от действия аэродинамических и инерцион-
ных нагрузок Qx и Qy.
Действие изгибающего момента заменим дей-

ствием неоднородных по направляющей оболочки 
осевых усилий T1 =Mz1/J (z1 – расстояние от точек 
контура оболочки до горизонтальной оси AA;
J – момент инерции площади поперечного сечения 
относительно оси z1). Действие поперечной силы 
Qy заменим статически эквивалентными ей каса-
тельными усилиями T3 = QyS/J, где S – статический 
момент отсеченной части поперечного сечения.
Оболочка имеет длину L = 2823 мм, радиус 

оболочки R = 950 мм, она подкреплена равно-
стоящим подкрепляющим набором (прямоуголь-

ного поперечного сечения) различной жесткости 
(рис. 4).
Обшивка оболочки выполнена из слоистого 

композиционного полимерного материала (ПКМ), 
механические характеристики монослоя которого 
приведены в табл. 2.

Рис. 4. Схема расположения подкреплений в оболочке

Таблица 2. Механические характеристики монослоя 
                     ПКМ

EE +
1 , МПа EE +

2 , МПа G12, МПа μ12 δ, мм

172770 6500 3500 0,19 0,192

Приведенные жесткостные характеристики 
слоистого материала обшивки получены с исполь-
зованием формул [32].
Подкрепления в оболочке представлены в виде 

наклонных под углом φ (стрингеры) и окружных 
(шпангоуты) ребер (см. рис. 4). Подкрепления 
равномерно распределены по поверхности оболоч-
ки с фиксированным шагом dφ для стрингеров и dш 
для шпангоутов и выполнены из композиционного 
материала с однонаправленной укладкой волокон, 
получаемой путем специальной спиральной непре-
рывной намотки. В результате получается так назы-
ваемая анизогридная оболочка. Приведенный модуль 
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упругости и модуль сдвига принимались равными 
90000 МПА и 4000 МПа соответственно. Все рас-
четы проводились для случая внутреннего рас-
положения подкреплений относительно обшивки 
оболочки. В разработанном конечно-элементном 
алгоритме рассматривается конструктивно-ор-
тотропная схема расположения подкреплений
и дискретная схема для краевого шпангоута.
Жесткостные характеристики приведенного 

набора подкреплений получаем с использовани-
ем формул работы [33] и с учетом приведения их
к срединной поверхности обшивки.
В случае расчета оболочки для ее ортогонального 

подкрепления используем известные формулы для 
конструктивно-ортотропной оболочки [12].
Для обшивки рассматриваем несколько вари-

антов укладки монослоев, приведенных в табл. 3.

Таблица 3. Варианты укладки монослоев обшивки

Вариант Укладка hоб, мм

1 0, 45, 90°, –45, 0 0,96

2 0, 90, ±45, 90, 0 1,152

3 0, 90, ±45, 0, ±45, 90, 0 1,728

Из рис. 4 следует

ø
R Rd d

n n
  

 


2 4 cos( ); ,
tg( )

где n – количество наклонных ребер (стрингеров). 
Приведенные материалы исследований получены 
для значения параметра n = 40.
Рассматриваем несколько вариантов жесткост-

ных характеристик подкреплений (табл. 4) и углов 
наклона (табл. 5) стрингеров.

Таблица 4. Приведенные характеристики подкреплений

Вариант ap, мм bp, мм bш, мм Jp, мм
4

1 (С1) 0 0 0 0

2 (С2) 12 3,5 3 504

3 (С3) 14 3,5 3 800

4 (С4) 16 3,5 3 1195

5 (С5) 18 3,5 3 1701

6 (С6) 20 3,5 3 2333

Таблица 5. Углы наклона и шаг расположения
                     подкреплений

Вариант φ () dφ, мм dш, мм

1 (А1) ±20,90 280,45 409,99

2 (А2) ±25,90 270,49 320,02

3 (А3) ±30,90 258,47 258,47

4 (А4) ±35,90 244,48 213,12

В табл. 6 приведены значения параметра кри-
тического момента kp для линейного (числитель)
и нелинейного (знаменатель) исходного напряжен-
но-деформированного состояния для различных 
значений параметра жесткости подкрепляющего 
набора Jp (Jp = bp pa3/12) и случаев нагружения от-
сека для расчета оболочек c различной толщиной 
обшивки h.

Таблица 6. Значения параметра kp в зависимости
                     от жесткости подкреплений

Jp,
 мм4

Случай нагружения

РС-1 РС-2 РС-3 РС-4 РС-5

h = 0,96
0 0,35/0,33 0,39/0,38 0,35/0,33 0,37/0,34 0,37/0,34

504 2,26/2,12 2,37/2,33 2,05/1,92 2,26/2,12 2,26/2,12

800 2,92/2,73 3,06/3,01 2,64/2,48 2,92/2,73 2,92/2,73

1195 3,58/3,52 3,95/3,69 3,25/3,04 3,58/3,35 3,58/3,35

1701 4,47/4,19 4,70/4,62 3,87/3,8 4,26/4,19 4,26/4,19

2333 5,34/5,03 5,61/5,54 4,62/4,56 5,09/5,03 5,09/5,03

h = 1,152
0 0,45/0,44 0,52/0,49 0,45/0,42 0,50/0,44 0,50/0,44

504 2,40/2,36 2,64/2,48 2,18/2,03 2,40/2,25 2,40/2,25

800 3,11/2,91 3,26/3,21 2,82/2,64 2,96/2,91 2,96/2,91

1195 3,76/3,69 4,14/3,88 3,41/3,19 3,76/3,52 3,76/3,52

1701 4,70/4,47 4,93/4,92 4,06/4,05 4,47/4,47 4,47/4,25

2333 5,49/5,40 6,06/5,95 4,98/4,66 5,49/5,14 5,49/5,14

h = 1,728
0 1,09/1,02 1,21/1,12 1,04/1,02 1,14/1,07 1,14/1,07

504 3,21/3,05 3,54/3,37 2,92/2,77 3,21/3,05 3,21/3,05

800 3,97/3,80 4,37/4,19 3,78/3,45 3,97/3,80 3,97/3,80

1195 5,04/4,82 5,29/5,07 4,57/4,17 4,80/4,59 4,80/4,59

1701 6,00/5,83 6,61/6,12 5,44/5,04 6,00/5,55 6,00/5,55

2333 7,01/6,66 7,73/7,35 6,36/6,04 7,01/6,66 7,01/6,66

Анализ табл. 6 показывает, что с увеличением 
жесткости подкреплений Jp критические значения 
параметра kp увеличиваются. Причем с ростом 
параметра жесткости Jp интенсивность роста па-
раметра kp понижается независимо от толщины 
обшивки оболочки. С увеличением толщины h 
критические значения параметра kp увеличиваются 
незначительно. Кроме того, из табл. 6 следует, что 
наиболее критическим случаем нагружения явля-
ется случай 3, для которого критические значения 
параметра нагрузки наименьшие в сравнении
с другими случаями.
В табл. 7 приведены результаты исследования 

влияния нелинейности исходного состояния
(∆(%) = [(kmn – kml)/ kml)]  100%) на значения па-
раметра kp в зависимости от параметра жесткости 
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подкрепляющего набора Jp для пяти случаев на-
гружения и различных толщин обшивки h, где l 
и n в индексах при km относятся к линейному и 
нелинейному решениям. Жирным шрифтом вы-
делены варианты расчета оболочек с наибольшим 
(более 5%) влиянием нелинейности на критические 
значения параметра kp .

Таблица 7. Влияние нелинейности на критические 
                     значения параметра kp

Jp,
 мм4

Случай нагружения

РС-1 РС-2 РС-3 РС-4 РС-5

h = 0,96
0 –6,4% –1,7% –6,4% –6,4% –6,1%

504 –6,4% –1,7% –6,4% –6,4% –6,4%

800 –6,4% –1,7% –6,4% –6,4% –6,4%

1195 –1,7% –6,4% –6,4% –6,4% –6,4%

1701 4,47/4,19 4,70/4,62 3,87/3,8 4,26/4,19 4,26/4,19

2333 5,34/5,03 5,61/5,54 4,62/4,56 5,09/5,03 5,09/5,03

h = 1,152
0 –1,7% –6,4% –6,4% –10,9% –10,9%

504 –1,7% –6,4% –6,6% –6,4% –6,4%

800 –6,4% –1,7% –6,4% –1,7% –1,7%

1195 –1,7% –6,4% –6,4% –6,4% –6,4%

1701 –5,0% –0,2% –0,2% –0,2% –5,0%

2333 –1,7% –1,7% –6,4% –6,4% –6,4%

h = 1,728
0 –6,4% –6,9% –1,7% –6,4% –6,4%

504 –5,0% –5,0% –5,0% –5,0% –5,0%

800 –4,2% –4,2% –8,8% –4,2% –4,2%

1195 –4,2% –4,2% –8,8% –4,2% –4,2%

1701 –2,8% –7,4% –7,4% –7,4% –7,4%

2333 –5,0% –5,0% –5,0% –5,0% –5,0%

Из табл. 7 следует, что нелинейность снижает 
критические значения параметра нагрузки kp для 
всех вариантов расчета оболочек. Влияние нели-
нейности исходного НДС зависит как от жесткости 
подкрепляющего набора, так и от случая нагру-
жения, а также от толщины обшивки h. Влияние 
нелинейности для всех вариантов расчета оболочек 
незначительное, не более 10%.
Результаты исследования представлены на

рис. 5–11. Расчеты проводились в условиях про-
порционального нагружения внешних нагрузок M, 
Qy, Qx. Приняты следующие обозначения:

y x
p

y x

Q QMk
M Q Q

  
* **

,

где M*, yQ*, xQ* – критические значения изгибающего 
момента, поперечной и продольной сил.

На рисунках сплошными линиями показаны 
результаты линейного, а пунктирными – нелиней-
ного решений.
На рис. 5 показаны зависимости kp от жест-

кости подкрепляющего набора Jp для пяти слу-
чаев нагружения оболочки (отмечены цифрами)
и различных толщин обшивки h.
Анализ рисунка показывает, что нелинейность 

и в этом случае снижает критические значения 
параметра нагрузки kp. Влияние нелинейности в 
большинстве случаев расчета колеблется в диа-
пазоне 3–10%. С увеличением толщины h крити-
ческие значения параметра kp увеличиваются до 
40% относительно результатов расчета оболочки 
с меньшей толщиной в зависимости от жесткости 
подкреплений и случая нагружения. Это обуслов-
лено тем, что с увеличением толщины обшивки 
увеличивается приведенная толщина оболочки hp.
На рис. 6 представлена зависимость параметра 

kp от жесткости подкрепляющего набора Jp для 
пяти вариантов нагружения (отмечены цифрами)
 и различных толщин обшивки h в случае расчета 
металлической оболочки. Для металлической обо-
лочки площади поперечного сечения подкреплений 
подбирались так, чтобы приведенная толщина ме-
таллической оболочки совпадала с композитной, 
так как количество стрингеров у металлической 
оболочки было в два раза меньше, чем у компо-
зитной. Подкрепления в этом случае ортогональны 
линиям главных кривизн оболочки, т. е. оболочка 
рассматривается как конструктивно-ортотропная.
Видно, что увеличение жесткости подкрепле-

ний, как и толщины обшивки, приводит к по-
вышению критических значений параметра kp 
наиболее значительно для малых значений параметра
Jp < 1000 мм4. Влияние нелинейности небольшое, 
в пределах 14%.
На рис. 7 показаны зависимости pk  ( pk  = kp/kp1 

– отношение критических нагрузок композитной 
оболочки и металлической конструктивно-орто-
тропной оболочки с теми же характеристиками ее 
приведенной толщины, но ортогональным распо-
ложением стрингеров и шпангоутов) от жесткости 
подкрепляющего набора Jp для различных вари-
антов нагружения оболочки (отмечены цифрами)
 в случае расчета оболочек различной толщины h.
Из анализа рисунка следует, что увеличение 

жесткости подкрепляющего набора ведет к сни-
жению параметра pk . Наиболее существенные 
изменения pk  наблюдаются лишь в малом диапа-
зоне изменения параметра Jp от 0 до 500 мм4, и для
Jp > 500 мм4  pk  практически не зависит от жестко-
сти подкреплений. Влияние нелинейности в боль-
шинстве случаев расчета колеблется в диапазоне 
10–15%. Критические нагрузки для композитных 
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Рис. 5. Зависимости параметра критического момента
              kp от жесткости подкрепляющего набора Jp 
              для пяти вариантов нагружения и различных
              толщин обшивки h:
              а – h = 0,96 мм; б ‒ h = 1,152 мм; в ‒ h = 1,728 мм

а

б

в
Рис. 6. Зависимости параметра критического момента
              kp от жесткости подкрепляющего набора Jp
              для пяти случаев нагружения и различных
              толщин оболочки h:
              a – h = 0,96мм; б ‒ h = 1,152 мм; в ‒ h = 1,728 мм
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Рис. 7. Зависимости параметра критического момента pk  
             от жесткости подкрепляющего набора Jcp для 
             различных случаев нагружения оболочки:
             а – h = 0,96 мм; б ‒ h = 1,152 мм; в ‒ h = 1,728 мм

оболочек ниже, чем для металлических, что весьма 
существенно для больших жесткостей подкрепле-
ний. Тем не менее учитывая, что удельный вес ПКМ 
практически в два раза ниже, можно предположить, 
что композитные оболочки в ряде случаев в весовом 
отношении эффективнее металлических.
Анализ табл. 7 и рис. 5 показывает, что наиболее 

критичным случаем нагружения является случай 
под номером 3, поэтому проведем исследование 
влияния углов наклона подкреплений для этого 
случая нагружения.
На рис. 8 показаны зависимости kp от углов 

наклона подкреплений для различных вариантов 
жесткостей подкрепляющего набора Jp в случае 
расчета оболочек различной толщины h.
Из рисунка видно, что оптимальными углами 

укладки подкреплений являются углы от 25 до 30
в зависимости от толщины обшивки h. Нелиней-
ность снижает критические значения параметра 
нагрузки kp для любых значение углов укладки под-
крепляющего набора. Нелинейность, как правило, 
уменьшает значения оптимальных углов укладки 
подкреплений в пределах 2,5–5.
В табл. 8 приведены результаты исследования 

влияния нелинейности исходного состояния
(∆(%) = [(kpn – kpl)/kpl))]  100%) на значения пара-
метра kp в зависимости от параметра жесткости 
подкрепляющего набора Jp для различных углов 
укладки подкреплений φ и различных толщин 
обшивки h, где l и n в индексах при kp относятся 
к линейному и нелинейному решениям. Жирным 
шрифтом выделены варианты расчета оболочек
с наибольшим (более 12%) влиянием нелинейности 
на критические значения параметра kp.
Анализ таблицы показывает, что нелинейность 

снижает критические значения параметра kp,
а влияние ее весьма существенно – до 40%. Влия-
ние нелинейности повышается с увеличением угла 
укладки подкрепляющего набора.
На рис. 9 показаны зависимости kp от толщины 

обшивки оболочки h для различных вариантов 
жесткостей подкрепляющего набора Jp в случае 
расчета оболочек c углами укладки подкреплений 
φ = ±20, 90 и случая нагружения 1.
Анализ рисунка показывает: с увеличением тол-

щины обшивки h критические значения параметра 
нагрузки kp повышаются и весьма существенно. 
Нелинейность также снижает критические зна-
чения параметра нагрузки kp для любых значений 
толщины обшивки h. Влияние нелинейности в 
большинстве случаев расчета небольшое, в преде-
лах 10%.
Формы потери устойчивости оболочки толщи-

ной h = 1,152 мм и Jp = 1406 мм4 для различных 
случаев нагружения и углов укладки подкреплений 
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Рис. 8. Зависимости параметра критического момента
              kp от угла укладки подкрепляющего набора φ
               для различных Jp (1 – Jp = 504 мм4; 2 – Jp = 800 мм4;
               3 –Jp = 1195 мм4; 4 – Jp = 1701 мм4; 5 – Jp = 2333 мм4)
               и толщин оболочки h:
              а – h = 0,96 мм; б ‒ h = 1,152 мм; в ‒ h = 1,728 мм

Таблица 8. Влияние нелинейности на критические
                     значения параметра kp

Jp, мм4 φ ()

20 25 30 35

h = 0,96
0 –6,4% –6,4% –6,4% –6,4%

504 –6,4% –6,4% –33,5% –36,6%

800 –6,4% –10,8% –30,1% –36,6%

1195 –6,4% –6,4% –26,7% –30,1%

1701 –1,7% –6,4% –19,1% –19,1%

2333 –1,2% –10,4% –18,7% –18,7%

h = 1,152
0 –6,4% –6,4% –6,4% –6,4%

504 –6,6% –1,7% –15,7% –36,6%

800 –6,4% –6,4% –19,1% –33,5%

1195 –6,4% –6,4% –19,1% –33,5%

1701 –0,2% –5,0% –13,8% –29,1%

2333 –6,4% –6,4% –15,1% –26,7%

h = 1,728
0 –1,7% –1,7% –1,7% –1,7%

504 –5,0% –5,0% –21,8% –38,7%

800 –8,8% –13,1% –31,9% –38,3%

1195 –8,8% –8,8% –25,0% –31,9%

1701 –7,4% –2,8% –16,0% –34,2%

2333 –5,0% –5,0% –21,8% –21,8%

Рис. 9. Зависимости параметра критического момента
              kp от толщин обшивки h для различных
             жесткостей подкрепляющего набора Jp

                     (1 – Jp = 504 мм4; 2 – Jp = 800 мм4; 3 –Jp = 1195 мм4;
                4 – Jp = 1701 мм4; 5 – Jp = 2333 мм4)
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приведены на рис. 10. Оболочка теряет устойчивость 
боковой поверхности в виде наклонных складок от 
действия продольных сжимающих усилий Т1 и ка-
сательных усилий Т3. Формы потери устойчивости 

а

б
Рис. 10. Формы потери устойчивости:
                а – 3, φ = 30; б – 3, φ = 35

получены с точностью до произвольных констант.
Анализ рисунка показывает, что формы по-

тери устойчивости для пяти случаев нагружения 
качественно совпадают, с небольшим отличием 
смещения области выпучивания. С увеличением 
угла укладки подкреплений область выпучи-
вания смещается в нижнюю часть оболочки,
к заделке.
Анализ результатов расчета показал, что мак-

симальными напряжениями в оболочке являются 
продольные напряжения σx. Распределение про-

дольных напряжений (кг/мм2) по поверхности 
оболочки толщиной h = 1,152 мм и Jp = 1406 мм4 
для различных случаев нагружения и углов укладки 
подкреплений приведены на рис. 11.

а

б
Рис. 11. Распределение продольных напряжений σx:
               а – 3, φ = 20; б – 4, φ = 20

Качественно распределение напряжений σx 
совпадает для всех случаев нагружения и углов 
укладки подкреплений. Количественно значения 
этих напряжений отличаются в пределах 27%.
В табл. 9 приведены максимальные положительные 
и отрицательные значения этих напряжений.
Принимая для данного отсека фюзеляжа, как 

наиболее нагруженного, допускаемые напряжения 
композитного пакета обшивки, равными 50 кг/мм2, 
получаем следующие коэффициенты запаса по проч-
ности (КЗП) и устойчивости (КЗУ) для 3-го варианта 
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Таблица 9. Значения напряжений σx для различных вариантов расчета

Распределение
максимального
напряжения

Вариант расчета

РС-1,
φ = 20

РС-2,
φ = 20

РС-3,
φ = 20

РС-4,
φ =20

РС-5,
φ = 20

РС-3,
φ = 25

РС-3,
φ = 30

РС-3,
φ = 35

σx (+), кг/мм
2 10,74 10,20 13,51 12,16 11,76 13,48 13,44 13,40

σx (–), кг/мм
2 –11,69 –11,39 –14,3 –13,28 –12,85 –14,44 –14,42 –14,36

нагружения с толщиной обшивки 1,152 мм, для вто-
рого варианта подкреплений (см. табл. 10) и углов 
укладки подкреплений 20.

Таблица 10. Значения коэффициентов запаса
                       по прочности и устойчивости

КЗП КЗУ
(линейное решение)

КЗУ
 (нелинейное решение)

3,5 2,18 2,03
КЗП = σд/σинт, КЗУ = kp

Выводы
1. Результаты новые, получены впервые, в до-

ступной литературе не найдены.
2. Наиболее критическим случаем нагружения 

является случай под номером 3, для которого крити-
ческие значения параметра нагрузки наименьшие 
в сравнении с другими случаями.

3. Критические значения параметра kp суще-
ственно зависят как от толщины, так и от жесткости 
подкрепляющего набора. С увеличением толщины 
h критические значения параметра kp увеличи-
ваются до 70% относительно результатов расчета 
оболочки с меньшей толщиной h в зависимости 
от жесткости подкреплений и случая нагружения.
С увеличением жесткости подкреплений Jp кри-
тические значения параметра kp увеличиваются до 
семи раз, что обусловлено увеличением приведен-
ной толщины оболочки (обшивка + подкрепления).

4. Нелинейность снижает критические значения 
параметра нагрузки kp для всех вариантов расчета 

оболочек. Влияние нелинейности исходного НДС 
зависит как от жесткости подкрепляющего набора, 
так и от случая нагружения, а также от толщины об-
шивки h. Влияние нелинейности для всех вариантов 
расчета оболочек незначительное, не более 10%.

5. В случае расчета металлической оболочки 
увеличение жесткости подкреплений и толщины 
обшивки приводит к повышению критических 
значений параметра kp, наиболее значительно для 
малых значений параметра Jp   < 1000 мм4. Влияние 
нелинейности небольшое, в пределах 14%.

6. Критические нагрузки для композитных 
оболочек ниже, чем для металлических (эквива-
лентных по объему композитным оболочкам), 
весьма существенно для больших жесткостей под-
креплений (Jp > 500 мм4), до 50%.

7. Оптимальными углами укладки подкреплений 
являются углы от 25 до 30 в зависимости от тол-
щины обшивки h. Нелинейность снижает (до 40%) 
критические значения параметра нагрузки kp для 
любых значений углов укладки подкрепляющего 
набора. Нелинейность, как правило, уменьшает 
значения оптимальных углов укладки подкрепле-
ний в пределах 2,5–5.

8. Оболочка теряет устойчивость в нижней части 
боковой поверхности в виде наклонных складок от 
действия продольных сжимающих усилий Т1 и каса-
тельных усилий Т3. Формы потери устойчивости для 
пяти случаев нагружения качественно совпадают, с 
небольшим отличием области выпучивания. С увели-
чением угла укладки подкреплений область выпучива-
ния смещается в нижнюю часть оболочки, к заделке.
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