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Аннотация. Для композитных панелей с учетом допустимого закритического поведения предложена 
общая методика (алгоритм) определения минимальных толщин при условии обеспечения критериев 
статической прочности. Учитываются мембранные и изгибные напряжения, возникающие при потере 
устойчивости и начальном этапе геометрически нелинейного поведения панелей. В этом случае рас-
сматриваемые панели следует классифицировать как панели средней толщины. Показано, что в общем 
случае методика определения минимальных толщин при проектировании плоских композитных панелей 
сводится к минимизации функции одной переменной с учетом исследований по двум параметрам, кото-
рые являются координатами х и у точек в плоскости панели. Для гладких плоских ортотропных панелей 
при шарнирном опирании рассмотрены прикладные методики (алгоритмы) определения минимальных 
толщин с учетом возможного закритического поведения при нагружении сжимающими и касательными 
потоками, а также комбинированными нагрузками.
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Abstract
The skin buckling is allowed for the upper load-bearing panels of the small and medium weight-lift ability 

aircraft caisson at the load exceeding operational level. The authors noted that while designing thin panels, meeting 
requirements of the static strength at supercritical state, only membrane stresses are being accounted for. The 
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presented article proposes techniques for the panel minimum thickness determining at the geometrically nonlinear 
behavior permissibility with regard to extra membrane and bending stresses occurrence at the supercritical state. Thus, 
the proposed techniques are more general than the known ones for the thin panels design by the supercritical state. 
The panels under consideration refer to the medium type panels according to the existing classifi cation. The article 
considers hinge-supported orthotropic panels as an example, and proposes applied design techniques at loading 
by compressive, tangential and combined strains. It formulates provisions of general technique (algorithm) for the 
minimum thickness determining of composite panels with regard to the static strength ensuring at super critical 
behavior for various options of boundary conditions. The problem of optimal designing is reduced in the proposed 
techniques to minimization of the function of the single variable, which is the panel thickness, and parametric studies 
by the panel points x and y coordinates. The proposed techniques are based on analytical solutions of geometrically 
nonlinear problems obtained by the Bubnov-Galerkin method. Analytical expressions for membrane and bending 
stresses were obtained in this work as well. Membrane stresses are obtained from the Erie stress function defi nition, 
and bending stresses are being computed by the known relations while the defl ection function diff erentiating. It 
is noted that the araticle considers the initial stage of the supercritical behavior, bifurcation (rearrangement of 
waves generatioin ) is not allowed ,and the panel defl ection can be described by a single term of the series with an 
accuracy consistent with engineering calculations in the early stages of design. The article considered an option 
of combined loading by longitudinal compressive forces and tangential fl ows. The authors noted that, in general 
case, this technique may be represented as well for more complex loading options when considering several loading 
components and acting stresses.
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Введение
Рассмотрим верхние несущие панели кессона 

крыла из композитных материалов, которые нагру-
жены продольными сжимающими и касательными 
потоками. Объектами исследований в данной рабо-
те являются гладкие панели, для которых возможна 
потеря устойчивости. В работе допускается началь-
ный этап геометрически нелинейного поведения 
рассматриваемых гладких панелей и не допускается 
перестроение форм волнообразования даже при 
действии расчетных потоков. Отметим, что при рас-
смотрении геометрически нелинейного поведения 
тонких панелей, как правило, учитываются только 
мембранные напряжения. В рассматриваемом слу-
чае будем учитывать и мембранные, и изгибные на-
пряжения, а панели следует классифицировать как 
панели средней толщины. Целью данной работы 
является формализация алгоритма общей методи-
ки (алгоритма) и разработка прикладных методик 
определения минимальных толщин ортотропных 
прямоугольных панелей при допустимости закри-
тического поведения при различных комбинациях 
сжимающих и касательных усилий и использова-
нии условия достижения суммой мембранных и 
изгибных действующих напряжений предельных 
значений напряжений композитной структуры по 
критериям статической прочности. Отметим, что 
указанное равенство по напряжениям позволяет 
обеспечить минимальную толщину панели с за-

пасом статической прочности при закритическом 
поведении, равным единице: η = 1.
Для достижения поставленной цели надо ре-

шить следующие задачи. Во-первых, необходимо 
получить аналитические решения геометрически 
нелинейных задач ортотропных прямоугольных 
панелей при заданных вариантах нагружения, вы-
писать аналитические выражения для мембранных 
и изгибных напряжений. Во-вторых, надо сформу-
лировать постановку задач для прикладных мето-
дик определения минимальных толщин несущих 
панелей по прочности при закритическом состо-
янии. В-третьих, следует сформулировать общую 
методику (алгоритм) проектирования композитных 
панелей средней толщины при допустимости гео-
метрически нелинейного поведения с учетом обе-
спечения статической прочности. Отметим, что в 
данной работе для примера будет рассмотрен только 
вариант шарнирных граничных условий для орто-
тропной прямоугольной панели. Рассматриваемые 
ниже задачи относятся к задачам оптимального 
проектирования несущих композитных панелей. 
В связи с этим приведем общую формулировку за-
дачи оптимального проектирования: при известных 
геометрических параметрах панели (a  b) и задан-
ных действующих потоках необходимо определить 
минимальную толщину гладкой композитной пане-
ли, целевая функция веса есть V(δ) → min при воз-
можных ограничениях по статической прочности 
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при закритическом поведении Hi(x) ≥ 0, которые
в данной работе будут выполняться в виде равенств 
действующих суммарных напряжений предельным 
напряжениям композитного пакета, что обеспечит 
соответствующие минимальные запасы, равные 
единице. Отметим, что при проектировании в ка-
честве нагрузки, действующей на панель, задают 
потоки, а не напряжения. В данной работе будут 
использованы следующие обозначения: qm – дей-
ствующий поток, pm – нагрузка, действующая на 
панель, определяемая из соотношения qm = pmδ.
Отметим, что результатами данной работы 

являются полученные ниже аналитические соот-
ношения и предложенные алгоритмы. Результаты 
численных параметрических решений здесь не 
приводятся и являются задачами последующих 
исследовательских работ.
Для обоснования актуальности темы рассмотрим 

некоторые публикации, посвященные расчету и про-
ектированию композитных конструкций с учетом 
обеспечения требований по статической прочности, 
устойчивости и обеспечения прочности при закри-
тическом поведении. Достаточно большой обзор 
публикаций, посвященных расчетам и оптимально-
му проектированию композитных панелей с учетом 
указанных ограничений, приведен в работе [1]. Инте-
ресные параметрические исследования композитных 
конструкций представлены в работах С.В. Баранов-
ски, Л.З. Я [2] и К.В. Михайловского, С.В. Баранов-
ски [3]. Работа M. Pogosyan et all [4], демонстрирует 
комплексный подходу к созданию композитных кон-
струкций. Интерес также представляют работы, по-
священные разработкам композитных конструкций 
самолетов малой авиации [5] и беспилотных летатель-
ных аппаратов (БПЛА) [6]. В статье М.О. Шевченко и 
М.М. Пасичной [5] проведен анализ существующих 
российских самолетов малой авиации и обосно-
ванно выбраны первичные технические характери-
стики наиболее перспективного изделия. В работе
Л.А. Бохоевой, А.Б. Балданова и А.С. Чермошенцевой 
[6] проведено исследование напряженно-деформи-
рованного состояния консоли крыла из компози-
ционных материалов (КМ) для БПЛА и предложена 
оптимальная конструкция многослойной обшивки 
консоли крыла, обеспечивающая максимальную 
прочность и жесткость при заданных нагрузках. В 
публикации Л.М. Гаввы [7] приведены результаты 
параметрического анализа напряженно–деформи-
рованного состояния конструктивно-анизотропных 
панелей из композиционных материалов с учетом 
технологии изготовления. Отметим далее статью 
А. А. Рябова, Е. Е. Маслова, Д. Ю. Стрельца, В. Г. 
Слободчикова [8], в которой приведены результаты 
конечно-элементного анализа прочности под-
крепленных композитных панелей с ударными 

повреждениями. Аналогичные исследования, ка-
сающиеся панелей кессона крыла магистрального 
самолета, представлены в работе В.И. Голована,
Ю.И. Дударькова, Е.А. Левченко, М.В. Лимонина 
[9], где содержатся результаты исследования несу-
щей способности панелей из КМ при наличии экс-
плуатационных повреждений. Далее отметим статьи
Л.П. Железнова [10, 11], которые посвящены числен-
ным исследованиям устойчивости и закритического 
поведения композитных цилиндрических оболочек 
при различных вариантах нагружения.
Современные композитные конструкции раз-

рабатывают с учетом наличия возможных дефектов. 
В связи с этим интерес представляет монография 
А. А. Дудченко, С.А. Лурье [12], посвященная мо-
делированию процессов роста поврежденности и 
деградации механических свойств слоистых КМ.
В работах S. Masood et all [13, 14] приведены 

результаты численных и экспериментальных иссле-
дований нескольких типов композитных подкре-
пленных панелей, для которых допускалась местная 
потеря устойчивости обшивки, учитывались дефек-
ты типа расслоений и ударных повреждений. Также 
в работе [13] рассматривалось влияние усталостно-
го нагружения с целью дальнейшего построения 
методики проектирования несущих панелей. В 
статье F. Grotto and all [15] приведены результаты 
разработки многоосного испытательного стенда в 
качестве первого шага для исследования оценки 
устойчивости к повреждениям подкрепленных 
конструкций при комбинированных нагрузках 
при допустимости местной потери устойчивости 
обшивки и низкоскоростных ударных воздействи-
ях. С помощью численного исследования были 
спроектированы образцы для изучения механизма 
отклеивания стрингера от обшивки и проведены 
натурные испытания.
Системный анализ закритического поведения 

подкрепленных композитных панелей с учетом 
потери устойчивости обшивки для изучения раз-
деления стрингера представлены в монографии
L. Kootte [16], где приведен большой объем ре-
зультатов испытаний конструктивно-подобных 
образцов, имитирующих возможные механизмы 
разрушения композитных структур.
В работах N. Yue and all [17] и C. Dávila and all [18] 

приведены результаты испытаний и оценки дегра-
дации прочностных и жесткостных характеристик 
подкрепленных композитных панелей с учетом 
усталостного нагружения.
Методология проектирования тонких компо-

зитных несущих панелей предложена в работах 
[19, 20], где в общем случае рассмотрены задачи 
проектирования при использовании в основном 
мембранных напряжений, а аналитические реше-
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ния геометрически нелинейных задач, получен-
ные методом Бубнова–Галеркина, использованы 
при записи нелинейных уравнений относительно 
толщин панелей. Отметим, что в работе [20] пред-
ложено при проектировании толстых композитных 
панелей рассматривать жесткие панели и учитывать 
только изгибные напряжения с целью анализа меха-
низма разрушения композитной структуры. Кроме 
того, отметим работу [21], в которой предложена 
методика проектирования гладких композитных 
панелей с учетом двух уровней нагружения. На 
первом уровне нагружения необходимо обеспечить 
условия устойчивости, а на втором – прочность при 
закритическом состоянии. В указанном случае рас-
сматривались две переменные величины (толщина 
и ширина панели) при обеспечении минимальных 
запасов по устойчивости и по прочности при гео-
метрически нелинейном поведении.
Далее сделаем следующие замечания. Во-первых, 

указанные в работах [19 и 20] задачи являются за-
дачами оптимального проектирования панелей. 
Задачи оптимизации каждый раз сводились к ми-
нимизации функции одной переменной (толщины 
панели) с учетом исследования аналитических вы-
ражений для мембранных [19 и 20] или изгибных 
[20] напряжений и определения потенциально-кри-

Расчетные соотношения для определения толщин ортотропных панелей при сжатии
при шарнирном опирании [19 и 20]
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тических точек (ПКТ), в которых указанные напря-
жения могут достигать максимальных по модулю 
значений. В указанных случаях [19 и 20] аналити-
чески записывались выражения для напряжений, 
которые допускали определение экстремальных 
значений при относительно простых экспертных 
рассуждениях или несложных преобразованиях. 
В таблице приведены расчетные соотношения для 
определения толщин ортотропных панелей при 
сжатии для определения толщин тонких панелей 
и панелей средней толщины, проектируемых 
соответственно по мембранным и суммарным 
(мембранным и изгибным) напряжениям. Для 
определения места рассматриваемых методик в об-
щей идеологии проектирования несущих конструк-
ций в таблице приведены расчетные соотношения 
для определения толщин композитных панелей при 
сжатии с учетом шарнирного опирания. Первые три 
строки в таблице и показывают место методологии 
проектирования по закритическому состоянию
[19 и 20]. Соотношения, показанные в четвертой 
строке, соответствуют соотношениям, предложен-
ным в данной работе, посвященной проектирова-
нию панелей средней толщины.
В таблице обозначены: K, mnD , Emin, Eα – коэффи-

циенты, зависящие от жесткостных соотношений 
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композитной структуры панели;  – допускаемые 
по условиям прочности нормальные напряжения 
композитного пакета; óñò  – допускаемые по ус-
ловиям устойчивости нормальные напряжения, 
которые определяются разработчиком воздушного 
судна; qx = pxδ – действующий на панель сжимаю-
щий поток;

; .
1 1

yx
x y

xy yx xy yx

EE
E E 

     

Во-вторых, в данной работе при рассмотрении 
суммы мембранных и изгибных напряжений не-
обходимо исследовать экстремальные значения 
уже суммарных напряжений и определять ПКТ, 
которые в общем случае не будут совпадать с ПКТ, 
определенными отдельно для мембранных или 
изгибных напряжений. Кроме того, выражения 
для мембранных и изгибных напряжений будут 
включать амплитуду прогиба соответственно во 
второй и первой степени. В данном случае должен 
быть описан и формализован иной, более сложный 
алгоритм определения минимальных толщин с 
учетом численных параметрических исследований.
Итак, в настоящей работе при рассмотрении 

панелей средней толщины будет предложена бо-
лее общая методика проектирования панелей по 
закритическому состоянию и сформулированы 
необходимые процедуры проектирования. Общая 
методика проектирования панелей средней толщи-
ны по закритическому состоянию заключается в 
определении толщин с учетом возникающих при ге-
ометрически нелинейном поведении мембранных и 
изгибных напряжений и сведении математической 
задачи оптимизации к решению нелинейного 
уравнения относительно толщины панели с учетом 
влияния двух параметров при нахождении ПКТ, 
в которых реализуются максимальные по модулю 
напряжения.

1. Основные геометрически нелинейные
     соотношения для ортотропных прямоугольных
     панелей
Запишем исходные соотношения для геометри-

чески нелинейной задачи ортотропных панелей 
[22]. Условие совместности деформаций имеет вид

                               1 2( ) ( ) 0,L F L W   (1)
где Lm – операторы:

4 4 4

1 4 2 2 4

21 1 1
( ) ;xy

y xy y x

F F FL F
E G E Ex x y y

   
         

22 2 2

2 2 2
( ) .

x

W W WL W
x y y

       
                   

Нелинейное уравнение равновесия
                           3 4( , ) ( ) 0,L F W L W   (2)
где

2 2 2 2 2 2

3 2 2 2 2
( , ) 2 ;

F W F W F WL F W
x y x yy x x y

     
  

      

4 4 4

4 34 2 2 4

1
( ) 2 .x y

W W WL W D D D
x x y y

   
        

Здесь и далее обозначены: Ex, Ey – модули 
упругости ортотропной панели в направлении 
осей х и у; Gxy – модуль сдвига в плоскости орто-
тропного пакета; μxy – коэффициент Пуассона, 
характеризующий сокращение вдоль оси х при растя-
жении вдоль оси у; условие ортотропии Ex μxy = Ey μyx;
Dх, Dу, D3 – изгибные жесткости ортотропной панели; 
δ – толщина панели; F – функция напряжений, W – 
прогиб прямоугольной панели; f – амплитуда прогиба.
Далее будем применять метод Бубнова–Галер-

кина, для реализации которого будет использовано 
равенство

                3 4
0 0

( , ) ( ) 0,
a b

kL F W L W W dxdy    (3)

где Wk – функция прогиба.
Из определения функции напряжений можно 

вычислить мембранные напряжения в теряющей 
устойчивость панели:

              
2 2 2

xy2 2
, , .x y

F F F
x yy x

  
      

  
 (4)

Изгибные напряжения находятся по соотноше-
ниям [22]

                   

ó

ó

2 2

11 122 2

2 2

12 222 2

2

33

;

;

2 ,

x

y

xy

W Wz B B
x y

W Wz B B
x y

WzB
x y

      
  

      
  

  
 

 (5)

где z = ±δ/2.

2. Определение параметров композитных панелей 
     средней толщины с учетом обеспечения
     статической прочности при закритическом
     состоянии
Получим далее соотношения для прикладных 

методик определения минимальных толщин орто-
тропных панелей средней толщины при нагружении 
сжимающими, касательными и комбинированны-
ми потоками. Кроме того, перед представлением 
содержания общей методики проектирования рас-
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смотрим сначала прикладную методику для случая 
продольного сжатия.

2.1. Прикладная методика определения толщин плоских
        ортотропных панелей при сжатии
Для шарнирно опертых ортотропных панелей 

(рис. 1) воспользуемся некоторыми результатами 
работ [18 и 19]. Для прогиба используем равенство

                       sin sin ,
mx yW f
a b

        
   

 (6)

тогда из уравнения совместности деформаций (1) 
может быть найдено выражение для функции на-
пряжений Эри:

                   

2
2

2 2

2 2 2
2

2

2
cos

32

2
cos .

232

y

x x

E a mxF f
ab m

E b m p yyf
ba

   
 

   
 

 (7)

Далее запишем выражение для определения 
мембранных продольных напряжений:

         (8)

Аналитическое решение геометрически нели-
нейной задачи, полученное методом Бубнова–Га-
леркина, имеет вид

                       
2

2 2 ,mn mn x
mD f E p
a

     
 

 (9)

где
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1
.
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Рис. 1. Ортотропная панель при действии
              сжимающих усилий

Для прямоугольных панелей имеем: числа полу-
волн в поперечном направлении n = 1, а для про-
дольного направления

                                   4 .y

x

Eam
b E

   
 

 (10)

Тогда перепишем обозначения:

 
2 2

4 4
; 2 .

8 6
y y

mn mn y xy x xy
x

E E
E D E E G

Eb b

  
     

  

Далее представим выражение для изгибных на-
пряжений:

                   èçãèá èçã ( , ),
2x x

fE
f x y

       (11)

где

 
2

èçãèá

2

2

1
, sin sin

2

sin sin .

x x

x xy

m m x yx y E
a a b

m x yE
a bb

        
 

      
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Тогда суммарные напряжения есть
             (12) 
Для определения минимальной толщины вос-

пользуемся равенством возникающих суммарных 
напряжений предельным по прочности значениям 
композитной структуры:

                                       ,x x    (13)

в ПКТ с координатами (хΣ, уΣ), в которых напря-
жения могут достигать максимальных по модулю 
значений. Отметим, что в общем случае точки (хΣ, 
уΣ) не совпадают с ПКТ отдельных функций для 
мембранных ìåìá( , )x x y  или изгибных èçãèá( , )x x y  
напряжений и требуется численное решение за-
дачи с более громоздкими соотношениями. В этом 
случае рассмотрим равенства (12) и (13) в качестве 
квадратного уравнения относительно амплитуды 
прогиба и запишем его решение:

     

2èçãèá 2 èçãèá

ìåìá

ìåìá

( , ) ( , )

2 ( , )

4 ( , )
.

x x

x

x
x x

x y x y
f

x y

q
x y
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

      





 (14)

Затем подставим (14) в аналитическое решение 
геометрически нелинейной задачи (9). В итоге по-
лучим уравнение относительно искомой толщины
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
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(15)

Отметим, что далее возможно только численное 
решение нелинейного уравнения (15) с учетом па-
раметрических исследований и наличия конструк-
тивных ограничений толщины и геометрических 
параметров панели: x  [0, a], y  [0, b], δ  [0, 
δконст]. Необходимо численно решить уравнение 
(15) в выбранных точках панели и затем выбрать 
максимальное значение толщины.

2.2. Общая методика (алгоритм) проектирования
        плоских композитных панелей средней
        толщины по закритическому состоянию
        при сжатии
Запишем далее формальный алгоритм вычисле-

ния минимальной толщины ортотропной панели 
при закритическом состоянии, используя ранее 
приведенный материал:

1. Запись выражения для формы прогиба при 
возможной потере устойчивости панели с помощью 
известной функции с точностью до неизвестной 
величины амплитуды прогиба с учетом рассматри-
ваемых граничных условий.

2. Вычисление параметров волнообразования 
ортотропной панели при потере устойчивости, ко-
торые определяются при известных геометрических 
параметрах (длине и ширине панели) и жесткост-
ных характеристиках, определяемых укладкой КМ.

3. Аналитическое решение геометрически не-
линейной задачи методом Бубнова–Галеркина и 
запись замкнутых аналитических соотношений, 
связывающих толщину, амплитуду прогиба и дей-
ствующий поток.

4. Получение аналитических соотношений для 
мембранных напряжений из определения функций 
напряжений (из которых получаются выражения для 
напряжений в зависимости от амплитуды прогиба):

                      (16)

5. Запись аналитических выражений для изгиб-
ных напряжений:

                     èçãèá èçãèá( , ) .x x xf x y p      (17)

6. Запись аналитических выражений для сум-
марных напряжений и использование равенства 
действующих напряжений предельным по проч-
ности значениям:

                        ìåìá èçãèá .x x x x        (18)
7. Запись аналитического решения квадратного 

уравнения типа (18) относительно амплитуды про-
гиба f.

8. Сведение системы уравнений, включаю-
щей решение геометрически нелинейной задачи
(п. 3) и выражение для амплитуды прогиба (п. 7),
к уравнению относительно толщины панели и урав-
нению относительно амплитуды прогиба. Итоговое 
выражение выписывается относительно толщины 
панели и двух параметров (координат х и у):
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(19)

где mnkD , Emnk – параметры, зависящие от соотно-
шений геометрических размеров панели и укладки 
КМ.

9. Численное решение нелинейного уравне-
ния типа (19) и определение оптимальной тол-
щины композитной панели при варьировании 
двух параметров. При решении должны учиты-
ваться конструктивные ограничения: x  [0, a],
y [0, b], δ  [0, δконст].
Отметим, что предложенный алгоритм может 

быть применен для панелей с разными граничными 
условиями и различными вариантами нагружения.

2.3. Прикладная методика определения толщин плоских
        ортотропных панелей при сдвиге
Рассмотрим аналогичную задачу проектирова-

ния композитных панелей при нагружении каса-
тельными потоками (рис. 2). При использовании 
прогиба в виде [22]

                      ( )
sin sin

y x yW f
b s
   

  (20)

можно получить функцию напряжений и следую-
щее выражение для касательных напряжений:
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Также используя выражение для прогиба (20), 
можно записать уравнение для изгибных напря-
жений:
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Аналитическое решение геометрически нели-
нейной задачи записывается в виде [18 и 19]
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В более компактном виде имеем

                          3 2
3 3 ,mn mn xyD f E q     (24)

обозначения в данном случае могут быть получены 
из равенства (23).
Далее запишем выражение для суммарных ка-

сательных напряжений:

          (25)

Используя условие достижения действующими 
напряжениями предельных по прочности значений 

xy xy    , можно получить решение квадратного 

Рис. 2. Ортотропная панель при действии сжимающих
              усилий

уравнения относительно амплитуды прогиба f, 
которое следует подставить в (24), откуда можно по-
лучить уравнение относительно толщины панели:
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 (26)

2.4. Прикладная методика определения толщин плоских
    ортотропных панелей при комбинированном
       нагружении
Далее рассмотрим задачу проектирования 

композитных панелей при комбинированном 
воздействии сжимающими и касательными пото-
ками, изменяющимися пропорционально одному 
параметру: x xq q  , xy xyq q   При использовании 
прогиба (20) может быть получено аналитическое 
решение геометрически нелинейной задачи

               
2 2
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2 2
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Запишем по аналогии с вышеприведенным вы-
ражения для мембранных напряжений

                      (28)
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а также изгибных напряжений
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Используя далее комбинированный критерий 
прочности в виде равенства

                                22
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1,

xyx
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 (30)

после подстановки в (30) выражений (28) и (29) 
можно получить уравнение

              (31)

В данном случае изменим алгоритм определения 
толщины: из выражения (27) необходимо выразить 
амплитуду прогиба

2 2
3

2 2
2

2

,

p p
x xyD q q

s sf
B
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 
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далее подставить ее в уравнение (31) и получить не-
линейное уравнение для численного определения 
минимальной толщины панели.

Выводы
В работе получены следующие результаты:
1. На основе аналитических решений геометри-

чески нелинейных задач предложены прикладные 
методики определения оптимальных толщин орто-
тропных прямоугольных панелей при обеспечении 
статической прочности с минимальными запасами 
при закритическом поведении. При этом итоговые 
соотношения учитывают мембранные и изгиб-
ные напряжения, которые возникают при потере 
устойчивости панелей и классифицируются как 
средние. В каждой прикладной методике задача 
оптимального проектирования сведена к числен-
ному решению одного уравнения относительно 
неизвестной толщины панели и двух параметров 
(координат х и у).

2. Представлены прикладные методики ис-
следования нагружения панели продольными 
сжимающими и касательными потоками. Сфор-
мулированы пункты общей методики (алгоритма) 
для проектирования композитных панелей средней 
толщины при допустимости геометрически нели-
нейного поведения с учетом обеспечения статиче-

ской прочности при различных граничных условиях 
и вариантах нагружения.
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