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Разработан алгоритм оптимального проектирования композитных панелей, направ-
ленный на снижение массы и повышение прочности путем увеличения критической 
силы потери устойчивости конструкций при эксплуатации за счет криволинейной 
укладки слоев. Рассмотрены ключевые факторы, влияющие на устойчивость панелей, 
такие как внешние нагрузки и геометрические характеристики. Для установления 
критических нагрузок, приводящих к потере устойчивости панели, выполнено числен-
ное моделирование на основе метода конечных элементов в сочетании с подходами, 
которые используются в строительной механике авиационных конструкций. С этой 
целью была построена с применением подхода послойного моделирования оболочечная 
модель сжатой панели обшивки с ортотропной укладкой. Разработанный метод 
основан на совмещении направления максимальной жесткости материала с направле-
нием действия главных моментов, что способствует повышению критической силы 
потери устойчивости. Приведен обзор существующих вариантов применения криво-
линейной укладки слоев с оптимизацией конструкции, описаны преимущества данного 
метода по сравнению с традиционным армированием. Научная новизна исследования 
заключается в разработке комбинированного подхода, объединяющего метод конеч-
ных элементов, методы оптимизации композитных панелей и учет эксплуатационных 
ограничений авиационной отрасли. Созданный в рамках данного подхода алгоритм 
позволяет определить оптимальное армирование слоев композиционного материала 
с учетом направлений главных моментов и напряженно-деформированного состояния 
конструкции. 
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Введение. В современном авиастроении одной из ключевых задач 

является обеспечение устойчивости и надежности конструкций в усло-
виях высоких эксплуатационных нагрузок. Панели, как элементы кон-
струкции воздушного судна, должны выдерживать значительные ста-
тические и динамические нагрузки, чтобы не допустить потери 
устойчивости и деформаций, которые могут привести к катастрофиче-
ским последствиям. Для решения этой задачи необходимы методы и ал-
горитмы проектирования, которые позволяют учитывать условия экс-
плуатации и потенциальные нагрузки на разных стадиях разработки [1]. 

В данной статье рассматривается алгоритм проектирования пане-
лей, направленный на предотвращение потери устойчивости конструк-
ции. В разработанном алгоритме учитываются факторы, влияющие на 
устойчивость панелей, такие как распределение внешних нагрузок, 
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характеристики материалов и геометрические параметры элементов. 
Представленный подход ориентирован на повышение прочности и без-
опасности воздушных судов, минимизацию веса конструкции, а также 
на повышение эффективности производственного процесса. Вопросы 
потери устойчивости панелей из композиционных материалов с нетра-
диционным армированием рассматривались в работах [2–4]. 

В статье [5] исследуется высокоточная оптимизация проектиро-
вания самолетов, которая объединяет аэродинамическое и прочност-
ное моделирование для улучшения конфигураций летательных аппа-
ратов. Авторы применяют подход, позволяющий интегрировать 
аэродинамические и структурные данные с высокой степенью точно-
сти, чтобы оптимизировать конструкцию и снизить вес самолета при 
соблюдении требований к прочности и устойчивости. Этот подход, 
разработанный Ж.Р.Р.А. Мартинсом и его коллегами, является важ-
ным примером многодисциплинарного проектирования, обеспечива-
ющего устойчивость и эффективность конструкций на ранних этапах 
разработки. В своей работе авторы задействовали 973 переменные 
и 961 ограничение, что позволило провести многоуровневую оптими-
зацию конструкции. 

В работе [6] авторы исследуют возможности оптимизации компо-
зитных конструкций крыла с переменной ориентацией волокон. 
В управляемых композитах направление волокон изменяется по по-
верхности крыла, что позволяет улучшить распределение нагрузок 
и повысить эффективность конструкции под воздействием аэродина-
мических сил. Чтобы создать криволинейную укладку слоев, авторы 
использовали технику tow-steering, при которой направление волокон 
может варьироваться по поверхности крыла. Исследование показало 
значительное сокращение массы крыла (до 24 %) и экономию топ-
лива (до 2,4 %) по сравнению с обычными композитными конструк-
циями крыла. Принципиальная схема формирования пакета с криво-
линейной укладкой слоев в рамках данного подхода представлена на 
рис. 1. 

В статье [7] авторы представили метод оптимизации конструкции 
крыла, включающий в себя как аэродинамическую устойчивость, так 
и критические порывы ветра. Оптимизация проводится поэтапно: 
сначала происходит подбор параметров укладки для минимизации 
массы крыла и распределения нагрузки с учетом порывов, а затем 
выполняется восстановление укладки слоев для обеспечения техно-
логичности конструкции. Включение дополнительных ограничений, 
таких как форма крыла в крейсерском режиме, позволяет улучшить 
летные характеристики самолета и повысить его устойчивость в экс-
тремальных условиях. Такой подход демонстрирует, как применение 
композитов с переменной жесткостью может значительно улучшить 
производительность и надежность крыла. 
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Рис. 1. Схема формирования пакета слоев  
управляемой укладки 

 
Для простых конструкций исследователи показали, что панели  

с криволинейной укладкой слоев могут быть спроектированы так, 
чтобы превосходить свои аналоги с прямой укладкой с точки зрения 
прочностных [8, 9] и жесткостных [10] характеристик. 

Технология управляемой укладки часто реализуется с использо-
ванием программных инструментов для оптимизации распределения 
слоев, таких как высокоточные симуляционные модели. Эти модели 
позволяют точно задать изменяющиеся углы укладки и обеспечить 
контроль над процессом размещения волокон. В ходе оптимизации 
моделируются и оцениваются различные варианты укладки, что поз-
воляет выбрать такой вариант, который минимизирует вес конструк-
ции и снижает аэродинамическое сопротивление. 

Основной причиной недостаточно широкого применения техно-
логии управляемой укладки на сегодня заключается в том, что суще-
ствует лишь малое количество работ по оценке преимущества криво-
линейной укладки слоев в композитной конструкции агрегатов 
планера самолета по сравнению с прямой укладкой. Соответственно, 
не описан четкий алгоритм подбора локальных направлений укладки 
для максимизации достоинств, ее переменных жесткостных свойств.  

Цель настоящей работы — исследование укладок композицион-
ного материала панели для улучшения механических свойств кон-
струкции, ее прочности и эффективности в условиях недопущения 
потери устойчивости путем разработки алгоритма и количественной 
оценки преимуществ данного метода. 

Исходные данные. В качестве исходных данных для выбора  
углов направления укладки пакета панели в данной работе приняты: 
схема нагружения проектируемой зоны конструкции и механические 
свойства монослоя рассматриваемого композиционного материала. 
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Поскольку проектируемая зона конструкции исследуется с точки 
зрения недопущения потери устойчивости, панель изучается в условиях 
нагружения одноосным сжатием распределенной силой F = 50 Н/мм. 

Рассмотрим первую форму потери устойчивости плоской пласти-
ны. При потере устойчивости пластина принимает такую изогнутую 
форму, которой соответствует минимум потенциальной энергии де-
формации. Следует также отметить, что исходная оптимизируемая 
укладка представляет собой сбалансированный симметричный пакет 
слоев. Данная укладка принята в силу недопущения возникновения 
связей растяжение – сдвиг, растяжение – изгиб, растяжение – круче-
ние и сдвиг – кручение. Первая форма потери устойчивости для такого 
пакета слоев представлена на рис. 2. 

 

Рис. 2. Суммарное узловое перемещение, мм, при первой форме  
потери устойчивости панели 

 
В качестве материала панели принят углепластик с эпоксидным 

связующим. Механические свойства монослоя используемого компо-
зиционного материала приведены ниже: 

Модуль упругости E1 в направлении 1, ГПа  ...................................  132.38 
Модуль упругости E2 в направлении 2, ГПа  ...................................  10,76 
Модуль сдвига G12 в направлении 1-2, ГПа  ....................................  5,65 
Модуль сдвига G13 в направлении 1-3, ГПа  ....................................  5,65 
Модуль сдвига G23 в направлении 2-3, ГПа  ....................................  3,38 
Коэффициент Пуассона ν12 в направлении 1-2  ...............................  0,24 
Коэффициент Пуассона ν13 в направлении 1-3  ...............................  0,24 
Коэффициент Пуассона ν23 в направлении 2-3  ...............................  0,49 
Плотность ρ, кг/м3  .............................................................................  1800 

Описание методики моделирования. Проектирование ведется на 
элементе панели, ограниченном опорными элементами конструкции 
кессона крыла. Производится построение плоской пластины с необхо-
димыми габаритами, и строится ее конечно-элементная модель (КЭМ) 
[11]. Моделирование проводится с использованием сред для трехмерно-
го инженерного анализа Abaqus CAE [12] и Siemens Simcenter 3D [13].  
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В каждом элементе рассчитываются главные моменты и углы уклад-
ки, при этом каждый элемент принимается ортотропным. Направле-
ние наибольшего момента и направление сопротивления изгибу 
должны совпасть. 

В исследовании рассматривается первая форма потери устойчи-
вости в условиях осевого сжатия. Для данной формы с помощью рас-
чета потери устойчивости методом Subspace определяется выходной 
файл, в котором содержатся данные с направлениями главных мо-
ментов и их величины для каждого элемента.  

В данной задаче использовался оболочечный 4-узловой конечный 
элемент с уменьшенным количеством точек интеграции типа S4R, 
который обеспечивает надежные и точные решения при любых усло-
виях нагрузки для решения проблем с тонкими и толстыми оболоч-
ками. В их постановке допускается изменение толщины в зависимо-
сти от плоскостной деформации. За исключением элементов малой 
деформации, все эти элементы учитывают конечные мембранные де-
формации. Кинематика мембраны S4R основана на формулировке 
предполагаемой деформации, которая обеспечивает точные решения 
для поведения изгиба в плоскости. В то же время, элементы конти-
нуальной оболочки напоминают трехмерные твердые элементы в том 
смысле, что они дискретизируют все трехмерное тело по толщине. 
Данные конечные элементы основаны на теории упругости при попе-
речном сдвиге первого порядка, для чего требуется использовать по-
правочные сдвиговые коэффициенты [14]. Разработанная КЭМ пласти-
ны включает в себя 3600 оболочечных элементов. Размеры пластины 
даны на рис. 3. 

 

Рис. 3. Геометрические параметры образца, мм 
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Рис. 4. Укладка пакета слоев 
исследуемой пластины 

Рис. 5. Укладка композиционного материала, 
состоящая из 16 слоев 

 
На рис. 4 изображен оптимизируемый пакет слоев с углами 

укладки 0  (слои 1, 3, 5, 7, 10, 12, 14, 16) и 90  (слои 2, 4, 6, 8, 9, 11, 
13, 15). При толщине монослоя 0.125 мм общая толщина пакета со-
ставляет 2 мм. Материал всех слоев — ортотропный. 

Глобальное отображение направления ориентации слоев показа-
но на рис. 5. 

Нагрузки. Нагружение в модели было задано с помощью равно-
мерного распределения на узлы композиционного материала. Края 
пластины шарнирно оперты: вертикальный прогиб равен нулю.  
В центре пластины создано жесткое закрепление, ограничивающее 
перемещения по осям X и Y, а также вращение по оси Z. Величина 
нагрузки на боковых гранях равна 50 Н/мм. Реализация нагрузок по-
казана на рис. 6. 

Для определения поэлементных свойств и укладки, а также для 
анализа пластины написан скрипт на алгоритмическом языке, позво-
ляющий присвоить каждому конечному элементу свойства пакета. 
Это важно с точки зрения сокращения трудоемкости, что играет су-
щественную роль при расчете и проектировании панелей больших 
размеров. В случае если модель состоит из сотен тысяч или даже 
миллионов элементов, ручное создание пакета слоев для каждого 
элемента может занять недопустимо большое количество времени. 
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Рис. 6. Реализация нагрузок в конечно-элементной модели 
 
Оптимизация и определение новых углов укладки. Для опти-

мизации укладки слоев композиционного материала в условиях 
предотвращения потери устойчивости ключевым этапом является 
определение новых углов ориентации волокон. Этот процесс бази- 
руется на анализе напряженно-деформированного состояния кон-
струкции, полученного методом конечных элементов. Основная 
цель — совместить направление максимальной жесткости материала 
с направлением действия главных моментов, что позволяет миними-
зировать деформации и повысить критическую нагрузку потери 
устойчивости.   

Теоретические основы метода. В основе метода лежит связь 
между механическими свойствами ортотропного материала и рас-
пределением внутренних усилий. Для каждого конечного элемента 
пластины формируется матрица моментов М, отражающая локальное 
напряженно-деформированное состояние:   

,
x xy

xy y

M M
M

M M

 
   
 

                                         (1) 

где Mx, My — изгибающие моменты, Mxy — крутящий момент.  
Собственные значения λi1 и λi2 этой матрицы соответствуют глав-

ным моментам, а собственные векторы задают направления их дей-
ствия так, что 

.iM   
 

                                                 (2) 
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Угол между собственным вектором и осью Х определяет опти-
мальную ориентацию слоев для сопротивления изгибу.  

Математическое обоснование. Собственные значения матри-
цы М (см. формулу (1)) находят из характеристического уравне-
ния (2). Из него следует система уравнений, коэффициенты которых 
выражаются через элементы матрицы М и собственные числа λi: 

  0,iM E  


                                         (3) 

где E — единичная матрица. 
Система однородных линейных уравнений (3) имеет ненулевое 

решение в том случае, если определитель матрицы коэффициентов 
равен нулю: 

 det 0.iM E                                      (4) 

Наибольшее по модулю собственное значение λmax соответствует 
направлению максимального изгибающего момента. Собственный 
вектор , ассоциированный с λmax, вычисляется из системы:   

 max 0.M E  


                                   (5) 

Угол i между вектором  и осью Х определяется через арктан-
генс отношения компонент вектора:   

arctg .
x

i
y

 
    

                                            (6) 

Этот угол корректирует исходное направление укладки θi, фор-
мируя новую ориентацию слоя:   

.n i i                                                  (7) 

Совмещение направления волокон с главными моментами мак-
симизирует эффективный модуль упругости материала в зонах мак-
симальных напряжений. Такой подход, описанный в работах [3, 4], 
позволяет снизить массу конструкции за счет рационального распре-
деления жесткости. Например, в статье [3] показано, что криволи-
нейная укладка волокон снижает массу крыла на 24 %, сохраняя 
прочность. 

Практическая реализация. Для автоматизации процесса расчета 
углов создаются скрипты, которые обрабатывают данные метода ко-
нечных элементов и генерируют поэлементные свойства. Важно учи-
тывать технологические ограничения, такие как минимальный радиус 
изгиба волокон при укладке. Валидация метода проводится через 
сравнение критических нагрузок потери устойчивости для исходной 
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и оптимизированной конфигураций, а также через анализ распреде-
ления напряжений. 

Пример применения. В качестве примера рассмотрим один ко-
нечный элемент плоской пластины, где 

120 мм, 80 мм, 40 мм.x y xyM Н M Н M Н       

Собственные значения для данного элемента определяются по 
формуле (4):   

1,2 100 400 1600 100 44,7.       

Отсюда определяется наибольшее по модулю собственное значение: 

max 144,7 мм.Н    

Составляется собственный вектор для выбранного собственного 
значения по формуле (5) и определяется угол i между вектором  
и осью Х через арктангенс отношения компонент вектора по формуле (6):   

 
1

, arctg arctg 1,118 48 .
1,118

x
i

y

  
            


 

Если исходный угол укладки монослоя составлял θi = 0°, то но-
вый угол укладки в соответствии с формулой (7) будет равен θn = 48°. 
При этом важно провести аналогичные расчеты со всеми конечными 
элементами пластины, что позволит получить криволинейную уклад-
ку для всего пакета. 

Заключение. В данной статье предложен алгоритм проектирова-
ния панелей из композиционных материалов, направленный на 
предотвращение потери устойчивости конструкции при эксплуатацион-
ных нагрузках. 

Разработанный алгоритм позволяет оптимизировать укладку слоев 
композиционного материала с учетом распределения главных момен-
тов и напряженно-деформированного состояния конструкции. Метод 
основан на совмещении направления максимальной жесткости мате-
риала с направлением действия главных моментов, что способствует 
повышению критической нагрузки потери устойчивости. 

Использование метода конечных элементов обеспечивает точное 
моделирование напряженно-деформированного состояния панели, 
что позволяет выявить зоны риска и провести последующую оптими-
зацию укладки слоев. Результаты расчетов подтверждают эффектив-
ность предложенного подхода для минимизации деформаций и по-
вышения устойчивости конструкции. 

Практическая реализация алгоритма продемонстрировала воз-
можность значительного снижения массы конструкции при сохране-
нии ее прочностных характеристик.  
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Метод требует высокой точности моделирования напряженно-
деформированного состояния, так как погрешности в определении 
моментов приводят к некорректным углам. Кроме того, резкие изме-
нения ориентации слоев могут вызывать концентрацию напряжений 
на стыках элементов. Для устранения этого предлагается использо-
вать сглаживание углов на макроуровне, как описано в работе [7]. 

Дальнейшие исследования могут быть направлены на интегра-
цию алгоритма с методами машинного обучения для прогнозирова-
ния оптимальных укладок в реальном времени, а также на учет нели-
нейных эффектов, таких как пластичность матрицы или расслоение 
слоев. 
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On the issue of the optimal composite panels  
reinforcement to exclude buckling  
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The paper is devoted to establishing an algorithm for optimal design of the composite 
panels; it is aimed at reducing their weight and strengthening by increasing the critical 
force of losing structural stability in operation using the curvilinear layer stacking. The 
paper considers key factors affecting the panel stability. They include the external loads 
and geometric characteristics. Numerical simulation based on the finite element method 
(FEM) in combination with approaches from the aircraft structure mechanics is used to 
establish the critical loads leading to a panel stability loss. In this regard, the paper con-
siders a shell model of the compressed skin panel with the orthotropic stacking using the 
layer-by-layer simulation approach. The method developed in the paper is based on 
combining the maximum material stiffness direction with the main moment action direc-
tion. It allows raising the critical force in buckling. Besides, the paper provides a review 
of the existing options in using the curvilinear layer stacking with the design optimiza-
tion, and describes also their advantages over the traditional reinforcement. Scientific 
novelty of the research lies in establishing a combined approach that combines FEM, 
methods for optimizing the composite panels and accounting for the operational limita-
tions in the aviation industry. The algorithm developed within the framework of this ap-
proach makes it possible to determine optimal reinforcement of the composite material 
layers taking into account directions of the main moments and the structure stress-strain 
state. 
 
Keywords: composite material, buckling, finite element method, stress-strain state, opti-
mization, layer-by-layer simulation of effects, such as matrix plasticity or layer delamina-
tion 
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