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КОНЦЕПТУАЛЬНОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ КОНСТРУКЦИИ КРЫЛА  
ИЛИ ФЮЗЕЛЯЖА МАГИСТРАЛЬНОГО САМОЛЕТА 

ИЗ МЕТАЛЛОПОЛИМЕРНЫХ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 

Проведен анализ существующих конструкций агрегатов планера самолетов из металлополимерных композици-
онных материалов, составлен их перечень с паспортными характеристиками. В качестве исследуемых самолетов были 
выбраны Fokker F-27 Friendship, Boeing-777 и Airbus A380, в которых используются материалы ARALL и GLARE. Опре-
делены формулы и выяснено распределение потоков нормальных усилий между металлическими и композиционными 
элементами в составе МПКМ на основе листов алюминиевых (алюмостеклопластики СИАЛ-1-1, СИАЛ-3-1 и СИАЛ-1441 (9/8)) 
и титановых сплавов (образцы титануглепластиков из патента – Пример 1 и Пример 3). Для определения этих парамет-
ров используются формулы, применяемые для составной конструкции, выполненной из разных материалов. На основе 
паспортных характеристик известных МПКМ предложены модифицированные формулы правила смеси для определе-
ния расчетных характеристик прочности новых материалов с учетом задаваемых углов ориентации ПКМ и наличия сло-
ев из металлических листов, проведено сравнение со стандартными механическими характеристиками и показана ра-
ботоспособность этих формул. По этим формулам можно определить характеристики прочности для произвольного со-
става пакета МПКМ. Освещены особенности выбора расчетных допускаемых напряжений для конструкции планера 
магистрального самолета из металлополимерного композиционного материала. Рассматривается концепция конструи-
рования элементов планера самолета с использованием МПКМ. Результаты данной работы позволят на этапе предва-
рительного проектирования определить рациональные составляющие элементы металлополимерного композиционного 
материала и структуру их распределения в конструкции планера самолета. 

Ключевые слова: алюмостеклопластик, титануглепластик, металлополимерный композиционный материал, 
FML, совместная деформация, поток сил, расчетные напряжения, конструкция, панель, обшивка. 
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CONCEPTUAL DESIGN OF THE WING OR FUSELAGE STRUCTURE  
OF A MAINLINE AIRCRAFT MADE OF METAL-POLYMER  

COMPOSITE MATERIALS 

The analysis of existing aircraft structures made of metal-polymer composite materials is carried out, and a list of them 
with passport characteristics is compiled. The Fokker F-27 Friendship, Boeing-777 and Airbus A380, which use ARALL and 
GLARE materials, were selected as the aircraft under study. Formulas are determined and the distribution of normal force flows 
between metal and composite elements in the composition of MPCM based on aluminum sheets (aluminum-fiberglass – SIAL-
1-1, SIAL-3-1 and SIAL-1441 (9/8)) and titanium alloys (samples of titanium-carbon fiber from the patent-Example 1 and Exam-
ple 3). To determine these parameters, the formulas used for a composite structure made of different materials are used. On the 
basis of the specification known MPCM the modified formula mixture rule for calculating the strength of new materials with a 
given set of orientation angles of PCM and the presence of layers of sheet metal, a comparison with standard mechanical char-
acteristics and to show the efficiency of these formulas. Using these formulas, you can determine the strength characteristics for 
an arbitrary composition of the MPCM package. The features of the choice of design permissible stresses for the design of the 
airframe of a mainline aircraft made of metal-polymer composite material are highlighted. The concept of designing aircraft air-
frame elements using MPCM is considered. The results of this work will allow us to determine the rational components of the 
metal-polymer composite material and the structure of their distribution in the airframe design at the preliminary design stage. 

Keywords: aluminum-fiberglass, titanium-carbon fiber, metal-polymer composite material, FML, joint deformation, force 
flow, design stresses, structure, panel, skin. 
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Введение 
Минимальная масса конструкции планера 

при обеспечении достаточной прочности являет-
ся одним из основных критериев, определяющих 
совершенство конструкции самолета. Реализация 
этого критерия во многом зависит от правильно-
го выбора материалов в конструкции агрегатов. 

Вес крыла и вес фюзеляжа пассажирско-
го самолета составляют примерно по 8–12 % 
от расчетного веса самолета и по 30–40 % от 
веса планера [1]. До 30–40 % от веса конст-
рукции составляет масса обшивки. Одним из 
способов снижения массы крыла или фюзеля-
жа, которые зависят от конструктора, является 
применение в их элементах металлополимер-
ных композиционных материалов (МПКМ). 
При выборе проектных критериев для конст-
рукции из МПКМ необходимо учитывать все 
влияющие на них факторы. Применение МПКМ 
позволит уменьшить стоимость изготовления 
самолета по сравнению с самолетом, изготов-
ленным из полимерных композиционных ма-
териалов (ПКМ). 

Задачи, которые ставятся в этой работе: 
1. Провести анализ существующих кон-

струкций элементов планера магистральных 
самолетов, выполненных из МПКМ, составить 
их перечень с паспортными характеристиками. 

2. Сформировать формулы для опреде-
ления расчетных характеристик новых МПКМ 
и провести сравнение с паспортными или экс-
периментальными характеристиками. 

3. Выявить особенности выбора расчетных 
напряжений для проектирования конструкции 
планера магистрального самолета из МПКМ. 

4. Обозначить концепцию конструиро-
вания элементов планера магистрального са-
молета из МПКМ. 

Анализ существующих конструкций 
 из металлополимерных  

композиционных материалов 
Металлополимерный композиционный 

материал (МПКМ), или Fiber Metal Laminate 
(FML), представляет собой слоистый матери-
ал, состоящий из чередующихся тонких ме-
таллических листов и прослоек между листа-
ми из ПКМ (рис. 1). Алюмостеклопластики 

являются одним из видов МПКМ и состоят из 
листов алюминиевого сплава и стеклопласти-
ковой прослойки. Самой распространенной 
структурой является пятислойная: три слоя из 
тонких алюминиевых листов и два промежу-
точных слоя из стеклопластика. 

 
Рис. 1. Структура пятислойного МПКМ:  

1 – металлический лист; 2 – композиционный  
материал с направлением 0°; 3 – композиционный 
материал с направлением 90°; 4 – металлический 

лист; 5 – композиционный материал с направлени-
ем 90°; 6 – композиционный материал с направле-

нием 0°; 7 – металлический лист 

Одним из первых самолетов, в конст-
рукции которого использовался FML, стал 
Fokker F-27 Friendship [2], разработанный 
фирмой Fokker Aerostructures Inc. [3]. Для это-
го самолета в 1940-х гг. был разработан цен-
троплан из FML (рис. 2), который собирался 
по традиционной клепаной технологии. Впо-
следствии FML был заменен на разработан-
ный в 1980-х гг. материал ARALL (Aramid Re-
inforced ALuminum Laminate), что позволило 
уменьшить массу планера на 33 % [2]. 

 
Рис. 2. Фюзеляж Fokker F-27 Friendship 

Фирма Boeing на заключительных эта-
пах проектирования самолета Boeing-777 ис-
пользовала в конструкции грузового пола но-
вый класс алюмостеклопластика – GLARE, 
особенностью которого являются уникальные 
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Рис. 3. Верхняя панель фюзеляжа самолета 

 Airbus A380 
Таблица 1 

Существующие МПКМ 
№  
п/п МПКМ Состав МПКМ 

1 ARALL 

Арамидные волокна (кевлар), пропи-
танные эпоксидным клеем и зажатые 
между листами из алюминиевого спла-
ва 2024 или 7475 

2 GLARE 
Стеклопластиковые клеевые препреги 
между листами из алюминиевых спла-
вов 2024, 7075 или 7475 

3 СИАЛ 
Стеклопластиковые клеевые препреги 
между листами из алюминиевых спла-
вов Д16ч, В95оч, 1163 или 1441 

4 АЛОР Арамидный органопластик между лис-
тами из алюминиевого сплава Д16 

5 ТИОР Органопластик между листами из тита-
нового сплава ВТ35 

6 ТИГРАН Углепластиковые клеевые препреги ме-
жду листами из титанового сплава ВТ6 

7 АЛКАР 
Углепластиковые клеевые препреги 
между листами из алюминиевого 
сплава Д16 

ударные свойства материала, позволяющие 
визуально определить место удара без допол-
нительных средств обнаружения дефектов [2]. 
Самым поздним применением GLARE стало 
использование его в конструкции верхних па-
нелей фюзеляжа (рис. 3) [2, 4] и в передних 
кромках стабилизатора и киля самолета Airbus 
A380. В табл. 1 даны сведения по разным 
МПКМ и их составляющим компонентам. 

Объект исследования 
В качестве объекта исследования были 

выбраны существующие или эксперименталь-
ные МПКМ, использующие металлические 
листы на основе титановых и алюминиевых 
сплавов. Проведем анализ характеристик су-
ществующих МПКМ – алюмостеклопластиков 
и титануглепластиков. Среди алюмостеклоплас-
тиков рассмотрим СИАЛ-1-1 [5], СИАЛ-3-1 [6] 
и СИАЛ-1441 (9/8) [7], а среди титануглепла-
стиков – Пример 1 и Пример 31. Паспортные 
характеристики исследуемых МПКМ указаны 
в табл. 2, где L – удельная прочность материа-
ла, L = в/(·g); в столбце «Марка ПКМ» вве-
дены обозначения: тип 1 – КМКС-2.120.Т60 
(0°), тип 2 – КМКС-2.120.Т60 (0°/90°), тип 3 – 
ВКУ-30К.Р14535 (0°). 

Характеристики используемых материа-
лов в исследуемых МПКМ указаны в табл. 3. 

Таблица 2 
Характеристики МПКМ 

 №  
п/п МПКМ E, ГПа σв, МПа ρ, г/см³ L, км  δ∑, мм Марка 

металла nме 
Марка 
ПКМ nпкм 

1 СИАЛ 1-1 68 800 2,35 34,7 1,65 1441РДТ1 3 Тип 1 4 
2 СИАЛ-3-1 66,1 600 2,35 25,1 1,65 1441РДТ1 3 Тип 2 2/2 
3 СИАЛ-1441 (9/8)  58 970 2,35 42,1 5,55 1441РДТ1 9 Тип 1 16 
4 Пример 1 110 1080 3,45 31,9 2,5 ВТ20 3 Тип 3 2 
5 Пример 3 110 1150 3,2 36,7 1,9 ВТ23М 3 Тип 3 2 

Таблица 3 
Характеристики используемых металлических листов и ПКМ 

Марка ρ, г/см³ E, ГПа σв, МПа δ, мм 
Лист 1441РДТ1 2,59 79 450 0,35 
Лист ОТ4-1 4,55 110 590 0,3 
Лист ВТ20 4,45 120 1030 0,5 
Лист ВТ23М 4,57 106 1080 0,3 
Препрег КМКС-2.120.Т60 (0°/90°)  1,8 42/11,5 1500/75 0,15 
Препрег ВКУ-30К.Р14535 (0°/90°)  1,5 121/9,2 1800/52 0,5 
_____________________________ 

 

1 Патент RU2588224C2. 
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По данным характеристикам МПКМ 
(см. табл. 2) определим предельный поток 
нормальных усилий, который может воспри-
нимать материал при растяжении, по следую-
щей формуле:  

пред В мпкмσ δ .q   

Для выяснения несущих свойств метал-
лических и ПКМ-слоев в составе пакета МПКМ 
определим потоки нормальных усилий, воспри-
нимающиеся отдельно этими слоями. Восполь-
зуемся преобразованными формулами для со-
ставной конструкции, выполненной из разных 
материалов, которые соответствуют условиям 
совместной деформации всех слоев в МПКМ, 
т.е. когда εМПКМ = εПКМ = εме [8]:  

ме ме ме
ме

δ
;

δi i i

n E
q

n E
 


 

пкм пкм пкм
пкм

δ
.

δ
j j j

i i i

n E
q

n E
 


 

Результаты вычислений предельных по-
токов нормальных усилий и доли потоков 
в процентах от общего потока, воспринимае-
мых слоями, представлены в табл. 4. 

Поскольку при проектировании конст-
рукций из МПКМ рассматриваются не только 
известные материалы с их паспортными дан-
ными, но также определяется рациональная 
структура новых материалов, для которых не-
обходимо иметь данные по их механическим 
характеристикам пакета слоев, для определе-
ния расчетных значений пределов прочности 
и модуля упругости пакета слоев новых мате-
риалов воспользуемся модифицированными 

формулами правила смеси [9] с учетом харак-
теристик металлических листов и стандартных 
ориентаций слоев ПКМ:  

 
в
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(3)

  

где 11, 22, 12, E11, E22, монослоя – паспортные 
характеристики ПКМ; ме, в, Eме, ме – пас-
портные характеристики металлического лис-
та; n0, n90, n45 – количество слоев ПКМ с ориен-
тацией 0°, 90° и ±45°; nме – количество слоев из 
металлических листов; в45 – предел прочности 
укладки ±45°, определяется эксперименталь-
ным путем; Σ – общая толщина МПКМ. 

В соответствии с правилом смеси оп-
ределим расчетную величину плотности 
МПКМ по данным его компонентов по 
формуле 

   ме ме ме монослоя 0 90 45 пкм .
n n n n



     
 


  (4)  

Результаты вычисления расчетных харак-
теристик пакетов различных МПКМ и сравне-
ния с их паспортными характеристиками внесе-
ны также в табл. 4. 

Таблица 4 

Расчетные характеристики МПКМ 

 
№  
п/п 

МПКМ δ∑, мм σв,  
МПа 

Δσв,
 %  

Ex, 
ГПа 

ΔЕ,  
%  

ρ, 
г/см³ 

Δρ,  
%  

qпред,  
Н/мм 

qме,  
%  

qпкм, 
%  

1 СИАЛ 1-1 1,65 831,82 4,0 65,55 3,61 2,30 2,0 1320,0 76,7 23,3 
2 СИАЛ-3-1 1,65 572,73 4,5 60,00 9,23 2,30 2,0 990,0 83,8 16,2 
3 СИАЛ-1441 (9/8) 5,55 904,05 6,8 63,00 8,62 2,25 4,3 5383,5 71,2 28,8 
4 Пример 1 2,5 1338,00 23,9 120,40 9,45 3,27 5,2 2700,0 59,8 40,2 
5 Пример 3 1,9 1458,95 26,9 113,89 3,54 2,95 7,7 2185,0 44,1 55,9 
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По данным табл. 4 видно, что прослойка 
ПКМ из двух слоев дает погрешность 4–7 % 
расчетных значений предела прочности от пас-
портных характеристик алюмостеклопластика. 
Для титануглепластиков прослойка ПКМ из 
одного слоя дает погрешность 24–27 %. Это 
доказывает работоспособность формул (1), (4) 
с приемлемой точностью. 

 
Рис. 4. Распределение потока сил в МПКМ  

между металлом и ПКМ: 
 

 
Распределение потока нормальных уси-

лий между металлом и ПКМ в пакете МПКМ 
показано на рис. 4 (поток qпкм – диаграмма си-
ним цветом, поток qме – диаграмма красным 
цветом). Видно, что металлические листы из 
алюминиевого сплава в пакете МПКМ воспри-
нимают значительно большую нагрузку, чем 
листы из стеклопластика, а металлические лис-
ты из титанового сплава и листы из углепласти-
ка воспринимают нагрузку почти одинаково. 

Обоснование выбора допустимых  
расчетных напряжений 

для проектирования конструкции  
из МПКМ 

Как видно по результатам проведенных 
расчетов, повышенные по отношению к тра-
диционным металлическим конструкционным 
материалам удельная прочность и жесткость 
металлополимерных композиционных мате-
риалов определяются свойствами упрочняю-
щего волокна ПКМ (см. табл. 2 и 3). Но слабое 
сцепление, пустоты на поверхности раздела 
«волокно – металл» ведут к отрыву компонен-
тов друг от друга при нагружении и снижению 
механических свойств. 

При проектировании конструкции 
планера самолета по условиям статической 
прочности необходимо знать механические 
характеристики МПКМ: предел прочности 
на растяжение и сжатие для расчета на разру-
шающие нагрузки при коэффициенте безопас-
ности, принятом по нормам прочности для 
металлической конструкции; предел про-
порциональности для расчета на эксплуата-
ционные нагрузки; величину дополнитель-
ного коэффициента безопасности для эле-
ментов конструкции из ПКМ при отсутствии 
на начальных этапах проектирования доста-
точного объема экспериментальных работ и 
достоверных характеристик прочности. 

Наибольшими значениями механических 
свойств обладают МПКМ при использовании 
ПКМ с однонаправленными волокнами. При 
изменении угла армирования ПКМ характери-
стики металлополимерного материала умень-
шаются. На начальных этапах создания конст-
рукции из МПКМ пользуются инженерной 
(проектировочной) методикой определения 
свойств пакета в целом и разрушающие харак-
теристики пакета МПКМ можно определить по 
модифицированным формулам (1), (2) и (3). 

При проектировании следует иметь в ви-
ду, что общая и местная потери устойчивости 
для конструкции и МПКМ недопустимы до 
расчетных нагрузок. По аналогии с конструк-
циями из ПКМ, на начальном этапе проектиро-
вания величину дополнительного коэффициен-
та безопасности для элементов конструкции из 
МПКМ также принимают равным 1,25, а при 
расчете составной конструкции, имеющей эле-
менты из МПКМ и металла, запас прочности 
элемента из МПКМ увеличивается на 1,25. 

Рассматривая в качестве примера графи-
ческие зависимости напряжений в функции от 
относительной деформации для материалов 
GLARE, представленные на рис. 5, можно за-
метить, что величина предела пропорциональ-
ности материалов соответствует относительной 
деформации 0,4 %. Эту величину относитель-
ной деформации, вероятно, можно принять для 
определения предела пропорциональности и 
других МПКМ. 

При проектировании и расчете на 
прочность конструкции планера самолета из 
МПКМ, с учетом характера внешних воздей-
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ствий (нагружения), наличия локальных не-
регулярностей конструкции, местных кон-
центраторов напряжений и повреждений в 
процессе производства и эксплуатации кон-
струкции и других факторов (рис. 6), опреде-
ляются допустимые расчетные напряжения. 
Эти напряжения зависят не только от меха-
нических характеристик конструкционного 
материала, но также от условий обеспечения 
прочности конструкции после удара, требо-
ваний усталости и живучести и определяются 
на вероятностной базе. 

 

 
Рис. 5. График «напряжение – деформация» 

 для различных алюмостеклопластиков GLARE  
и алюминиевого сплава 2024 [2] 

 
Рис. 6. Факторы, влияющие на выбор величины 
допустимых напряжений в конструкции планера 

самолета 

Для основных силовых элементов кон-
струкции планера самолета вводятся критерии 
прочности, по которым проводится оценка 
уровня расчетных напряжений р, полученных 

из расчетов общей прочности. Например, 
в качестве таких критериев для конструкции 
обшивки крыла и фюзеляжа могут рассматри-
ваться следующие условия. 

Растянутая зона – р ≤ [], где [] зада-
ется исходя из требований статической проч-
ности, долговечности и живучести, воздейст-
вия температуры, возможных повреждений, 
как технологического характера, так и возни-
кающих в эксплуатации. 

Сжатая зона – не допускается ни общая, 
ни местная потеря устойчивости вплоть до 
уровня расчетных нагрузок р ≤ кр. Отметим, 
что в сжатых зонах алюмостеклопластики менее 
эффективны из-за худших характеристик потери 
устойчивости и вероятности расслоения [10]. 

Концепция конструирования  
из МПКМ 

На сегодняшний день наилучшим при-
менением МПКМ является использование его 
в качестве обшивок в стрингерных панелях. 
Ширина стрингерных панелей больше шири-
ны металлических листов, а обшивки из 
МПКМ можно изготовить на всю ширину па-
нели за одну операцию формования. Это дос-
тигается за счет применения технологии «сра-
щивания» – splise (рис. 7) [11]. 

 
Рис. 7. Соединение слоев по технологии 

 сращивания типа внахлест 

Данная технология представляет собой 
соединение металлических слоев типа встык 
или внахлест. На рис. 7 показано соединение 
типа внахлест, которое является наиболее рас-
пространенным, так как этот тип соединения 
обеспечивает большие допуски на укладку. 
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Стрингеры могут быть из стандартных 
профилей или гнутые из листа или тонкого 
МПКМ. Его можно гнуть, как обычные листы, 
до 90°, но гнуть возможно только со структу-
рой 2/1 или 3/2 (рис. 8), так как в более тол-
стых структурах в месте гиба начинается рас-
слаивание пакета [12]. 

 
Рис. 8. Стрингеры из гнутого  

алюмостеклопластика со структурой 3/2 

Соединение стрингеров с обшивкой из 
МПКМ может осуществляться посредством 
заклепок (рис. 9, а) или стеклопластиковых 
прослоек (рис. 9, б). 

 
Рис. 9. Соединение стрингера с обшивкой: 

 а – заклепками; б – стеклопластиковой  
прослойкой; 1 – стрингер; 2 – стеклопластиковая 

прослойка; 3 – заклепка  

В конструкции фюзеляжа пассажирско-
го самолета в основном используют стрин-
герные панели [1], к тому же толщина об-
шивки по длине фюзеляжа не изменяется и 
равна 1,2–3 мм, в зависимости от нагрузки 
[13]. В крыле, в отличие от фюзеляжа, тол-
щина обшивки изменяется по размаху крыла 
из-за изменения изгибающего момента вдоль 
консоли [13]. 

Изменение толщины обшивки из МПКМ 
аналогично изменению толщины ПКМ: до-  

 
Рис. 10. Изменение количества слоев  
в алюмостеклопластике с 3/2 до 5/4 

бавление и уменьшение количества слоев 
(рис. 10) [12]. 

Благодаря своим высоким ударопрочным 
характеристикам МПКМ целесообразно при-
менять в зонах, в которых велик риск ударных 
повреждений. Частым ударам подвержены пол 
в пассажирском салоне, пол в грузовом отсеке 
или передние кромки ГО и ВО [14]. В передней 
кромке крыла применять алюмостеклопластик 
не представляется возможным ввиду ограниче-
ния максимальной температуры стеклянных 
препрегов. За счет уникальных характеристик 
трещиностойкости, прочности и плотности 
МПКМ можно использовать в качестве обши-
вок панелей крыла [15] и фюзеляжа одинарной 
и двойной кривизны. 

Выводы 
1. Проведен анализ существующих кон-

струкций фюзеляжей магистральных самолетов 
из металлополимерных композиционных мате-
риалов (МПКМ). Как видно, в основном прибе-
гают к традиционным конструкциям (клепа-
ным), которые зарекомендовали себя просто-
той в изготовлении и сборки. 

2. Произведен расчет характеристик 
МПКМ, согласно которому расчетные харак-
теристики отличаются от паспортных на 
3–7 % для МПКМ с двухслойной прослойкой 
из ПКМ, а для МПКМ с однослойной про-
слойкой из ПКМ характеристики отличаются 
от паспортных на 24–27 %. Эти расчеты до-
казали справедливость применения формул 
(1), (4) для определения характеристик разра-
батываемой структуры МПКМ. 

3. Освещены особенности выбора рас-
четных допускаемых напряжений для конст-
рукции планера магистрального самолета из 
алюмостеклопластика. Их величина зависит 
не только от характеристик конструкционных 
материалов, но также от вида нагружения, на-
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личия нерегулярных зон, концентраторов на-
пряжений и повреждений в процессе произ-
водства и эксплуатации конструкции. 

4. Рассмотрены основные концепции кон-
струирования конструкций из МПКМ с точки 

зрения их достоинств и технологических осо-
бенностей изготовления. Различные МПКМ 
можно применять для панелей крыла и фюзеля-
жа, противопожарных перегородок, панелей по-
ла, передних кромок несущих поверхностей. 
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