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А.В. С о л о в о в

ОБ ОДНОМ ПОДХОДЕ К ПОСТРОЕНИЮ ВЕСОВЫХ ФОРМУЛ 
НА ОСНОВЕ СПЕЦИАЛЬНЫХ КОНЕЧНОЭЛЕМЕНТНЫХ МОДЕЛЕЙ 

С ПРИЛОЖЕНИЕМ К СОСТАВНЫМ КРЫЛЬЯМ

Прогнозирование веса конструкции в авиастроении проводится 
обычно с помощью так называемых "весовых формул", многие из ко­
торых рассматриваются в книге [ I ] .  Большинство формул имеет 
функционально-статистический характер. Их функциональная часть 
определяет связи мекду весом конструкции и основными параметра­
ми формы, нагрузок и размеров самолета. При получении функцио­
нальных зависимостей в весовых формулах используются преимущест­венно балочные модели крыла, фюзеляжа и других агрегатов плане­ра. Эти модели универсальны, часто не учитывают совместности си­ловой работы различных агрегатов, например крыла и фюзеляжа. 
Погрешности подправляются статистическими коэффициентами. В си­лу этих причин каждая формула пригодна лишь для определенного класса самолетов и определенных аэродинамических схем. Поэтому 
при переходе на новые аэродинамические формы, новые условия эк- 
оплуатации, присущие самолетам с интегральными схемами, состав­
ами крыльям и схемам летающего крыла, проблема оценки веса кон- струкции встает с особой остротой.Заманчивой представляется идея использования для весовых



расчетов универсальных моделей метода конечных элементов (МКЭ). Однако опыт таких расчетов [2] показывает, что полная замена функциональной чаоти весовых формул конечнозлементнши моделями затруднительна из-sa больших вычислительных затрат, приоуцих МКЭ. Следует отметить, что прогнозирование веоа конструкции на ранних этапах проектирования является хотя и весомой, но все ке частью вычислительного процесса оптимизации параметров самолета по како­му-либо единому комплексному критерии эффективности.В данной работе предлагается новый подход к построению весо­вых формул, основанный на выявлении функциональных связей между весом конструкции и параметрами самолета с помощью МКЭ. Для его иллюстрации рассматривается процесс получения весовой формулы составного врыла.Структура весовых Формул. В работе [3 ] для определения ве­са конструкции предлокена следующая формула:

где &  - специальный критерий, называемый оиловым весом; 
дг - удельный вес материала;
д - коэффициент увеличения веса на конструктивные (неси­ловые) добавки;

Коэффициент А назначается на основании статистики. Некото­рые сообракения по его определению приведены в работе [4]. Вели­чины у  и [ з ] с р характеризуют тип конструкции и ее материал. Причем выбор рационального в весовом отношении материала во мно­гом зависит от типа силовой конструкции. Поэтому величины f  и
ловой схемы.Следовательно, на ранних этапах проектирования, при оптими­зации параметров внешней формы самолета, выракение (I) целесооб­разно использовать в следующем виде:

(I)

[ б ] с р обоснованно мокно определить лишь в процессе выбора си-

— К G ■>



В выражении (2) четко выделены функциональная и статистичес­кая части весовой формулы. Коэффициент А можно определять на ос­новании статистики. Поэтому, при отсутствии прототипов точность весовой формулы зависит от точности вычисления ее функциональной части - силового веса.Впервые эта величина введена в работе [5], в которой она использовалась при построении оптимальных ферменных конструкций. Название "силовой вес" введено в работе [б], где дано также обобщение этого понятия для континуальных конструкций. В общем случае силовой вес

Силовой вес - количественный показатель, учитывающий величи­ны внутренних усилий и протяженность их действия. Его величина зависит от характера теоретических обводов самолета,' нагрузок, внутренних ограничений на расположение оиловых элементов конст­рукции.План построения весовых Формул. В работе [2]предложен ме­тод оценки различных вариантов внешней формы и внутренней компо­новки самолета с точки зрения веса конструкции. Он базируется на свойстве консервативности силового веса, установленном в исследо­вании [3]. Основные идеи метода заключаются в следующем.В ограничения внешних и внутренних размеров сравниваемых ва­риантов вписываются определенные континуальные модели, соответст­вующие специфике силовой работы агрегатов планера, с равномерным распределением жесткостей. Существенно, чтобы эти модели не на - кладывали ограничений на пути передачи внутренних уоилий. Далее проводится расчет напряженного состояния по МКЭ и подсчитываются видовые веса сравниваемых вариантов*. Таким образом, для каждого варианта внешней формы и внутренней компоновки отыскиваетоя тео-
Для подсчета силового веса можно использовать достаточно грубое" разбиение на элементы, что показано в работе Г.А. Рез- ниченко, помещенной в данном сборнике.

- максимальное из нескольких случаев нагружения эквивалентное напряжение, вычисленное по какой- либо определенной теории прочности.

( 3)



ретически минимальное значение силового веса. Меньшая величина 
этого критерия определяет выгодный в весовом отношении вариант 
формы и компоновки. Для расчетов по МКЭ используются специальные 
конечные элементы. Они отражают специфику агрегатов и значительно 
облегчают подготовку исходных данных и обработку результатов. 
Например, для несущих поверхностей применяется трехслойный эле­
мент с изотропными внешними панелями, работающими в двухосном 
напряженном состоянии, и внутренним слоем заполнителя, передающим 
перерезывающие силы [7].

На основе рассмотренного метода и формул (1 ), (2 ) можно наме­
тить общий путь для получения весовых формул с помощью конечно- 
элементных моделей.

1. Сначала характер изменения силового веса в зависимости от 
исследуемыхпараметров самолета представляется в аналитически! 
виде. При этом можно использовать упрощенные балочные модели. Ин- 
тегралы вида (3) не вычисляются. Важно только, чтобы варьируемые 
параметры были вынесены из подынтегральных выражений.

2. По изложенному выше методу [2] вычисляются величины си­
ловых весов для некоторых характерных значений варьируемых пара­
метров.

3. По результатам такого численного эксперимента определяют­
ся значения интегральных выражений, не зависящих от варьируёмщ 
параметров.

4. В случае необходимости, аналитические зависимости под*; 
правляются специально подобранными корректирующими функциями̂  
чтобы обеспечить совпадение с результатами численного эксперимен­
та.

5. Полученные выражения для силового веса вводятся в состав 
формул ( I ) ,  ( 2) и используются в дальнейшем для весовых расчет!» 
во всем диапазоне исследуемых параметров самолета.

Проиллюстрируем предложенный путь построения весовой формула 
на примере составного крыла. Сначала определим общие закономер­
ности изменения силового веса несущих поверхностей от параметр!» 
самолета.

Аналитические зависимости для несущей поверхности (НЩ. 
Рассмотрим гипотетическую несущую поверхность (рис. I ) .  Ее хараЯ' 
теризуют следующие параметры: взлетный вес самолета G0 ; относи­
тельная, площадь НП S = Sn / s , где S,j - площадь рассматр*



Р и g . I .  Гипотетическая несущая поверхность

паемой HU; S - суммарная площадь всех несущих поверхностей 
оамолега; удельная нагрузка р0 - G0/S\ относительная толщина 
профиля С » удлинение л . Найдем зависимость G = f ( G0, р0, Р,С,л). 
Будем считать, что НП имеет постоянную хорду 6 , т .е . не имеет 
сужения. Тогда удлинение

Отсюда получим формулы для размаха и хорды НП

Нагрузку на НП обозначим F  ( х  , г )» а ось у. принятой 
системы координат направим параллельно этой нагрузке. Представим 
^Рузку в следующем виде

<*)

Пц - перегрузка.



Запись F  ( х  , z ) в виде (5) показывает, что при измене­
нии р0 меняется только величина нагрузки, а закон ее распределе­
ния остается неизменным.

Заменим ЯП трехслойной пластинкой переменной толщины. Будем 
считать, что внешние слои, моделирующие обшивку и подкрепляющий 
ее силовой набор, работают в двухосном напряженном состоянии, а 
средний слой, заменяющий вертикальные стенки, передает только пе­
ререзывающие силы.

Подсчитаем силовой вес пластинки от действия нагрузки F (x ,i) .  
Сначала вычислим силовой вес элемента пластинки с размерами ,

от нагрузки, действующей на прямоугольнике с размерами х г ,
? .г  .

В общем случае пластинка подвергается изгибу в плоскостях 
Ljox и уо г , а также кручению. Чистое кручение мощно свести к 
чистому изгибу в двух взаимно перпендикулярных вертикальных 
плоскостях. Поэтому кручение в дальнейших выкладках учитывать не 
будем.

Рассмотрим изгиб в плоскости if ох (рис. 2). Будем считать,
что полоска шириной dz2 
работает на изгиб как 
обычная тонкостенная бал­
ка, пояса которой пере­
дают изгибающий момент, 
а стенка - перерезываю- 

X щую силу.
От нагрузки, дей­

ствующей на полоску в 
сечении х\ появляется 
перерезывающая сила:

Р и с . 2. Изгиб полоски шириной di, 
в плоскости уох

Qx = X ,m '"  ^ )d x ,d i2
и изгибающий момент
Мх - d?.z С (  х2 - х , ) F ( х ,, z ,) ах, .

%

( 6 )

( V)

Переменная х, в выражениях ( 6) и (7) меняется от О до х2. 
Строительная высота элемента dx2dz2 •'

h2 = c 6 f (d 2) ,  ( 8)



где <f>(j - функция изменения высоты профиля по х
Касательные напряжения в заполнителе элемента d x 2 с ! г г  ■■

=  j F ( x J , z 2 ) d x 1 ,

0V
■ h, 4г n2 <f

_  ", Г<х = J h
"1Х h .d 'i, 4
где /7, - коэффициент, характеризующий долю участия заполнителя 

е передаче перерезывающей силы.
Нормальные напряжения в обшивке

[ 'F ( -с: г ?2 ) ( х2 ) ^Х/ ,
-  _  JJC,где с? - толщина обшивки.

Аналогичные выражения можно получить и для изгиба в плоскос­
ти if О '  ■

Орловой вес всей пластинки

1Г ~ h;,r v * з̂-ух ■* Lr3 yz » ^
где G.,f  т  , - силовые веса обшивки при действии изги­

бающих моментов Мх и Мг ;
t~, . _ .Гт,,,* - силовые веса заполнителя при действии■'У ' • з~ перерезывающих сил в плоскостях у  о х  и

y ° z -
Т а к а я  т р а к т о в к а  составляющих силового веса является не сов­

сем с п р а в е д л и в о й ,  поскольку необходимо учитывать совместное дей­
ствие всех силовых факторов, что реализуется, например, в  форму­
л а х  д л я  п о д с ч е т а  эквивалентных напряжений по какой-либо теории 
п р о ч н о с т и .  О д н а к о  разделение силового веса обшивки на с о с т а в л я ю ­

щие п о з в о л я е т  п о л у ч и т ь  зависимость G = у  (  G-0 , р с , с , 5 ,  л )  в  у д о б ­

ном виде. П о г р е ш н о с т и  такого допущения в дальнейшем п о д п р а в л я ю т с я  

корректирующими функциями.
В соответствии с формулой (5)

f f o F '/ 0Х I d x i  d i ,  = ?2 ) ( x e - x , )d x , j/ x ,  и х  . ( IQ )
T 7 ?-**г czПеременные x 2 и i 2 меняются от О до $ и {  .

Переходя к безразмерным координатам х  = ̂ ~  и 7 = -£- и учи­
тывая (4 ), (5 ), (3 ), получим



0 0 0
Подобный образом моино получить и другие составляющие силового 
веса НП. После этого итоговая формула (9) будет иметь следующие 
вид:

а =

где

+ 4 V T ] ,

a’ = f l f f k ) l f n? f ( x r>z2 ) (d ^ x , )d x ,  jd x 2dzz ;
0 0 о

11 г2
d ljd ^ d z ,  ■,

0 0 ' , - '11 0 x2
аз = J J ni VT /Jnyf  (х , , гг) doc., jdx2 dz2 ;

? h
йе> = H fn’ ^  f  ny / (• * !,? , )d z , Id x 2dz2

О 0 ' О '

(И )

( 12 )

Весовая формула для составного крыла. Силовой вес составно­
го крыла (рис. 3):

& — &Ц 1- &А ,

где &ч , аА - силовые веса центроплана и коноолей.

/



виде:

Здесь функции /Л (Ля ) ,  д  ( Лц /д ^  ) , / я (-ск , С„ ), Д  (ли ) , ,  v (ял), 
h  (Ск’ Сц), fa (St, )  корректируют аналитическую зависимость, ко­
торая получена прибликенно и не учитывает некоторых факторов, 
например характера взаимодействия консолей и центроплана. Подбор 
этих функций и определение постоянных коэффициентов (12) прово­
дится на основании численного эксперимента.

Для определенного гипотетического распределения внешних и 
массовых нагрузок с помощью автоматизированной системы проектиро­
вания силовых конструкций [8 ], [9 ] были проведены подсчеты си­
лового веса для 7 комбинаций параметров лч, SK , S4 . Один 
из вариантов расчетной модели с учетом симметрии показан на 
рис. 4. Результаты сведены в таблицу. Они позволили определить



Т а б л и ц а
Результаты численного эксперимента (f t  = 500 т; 

р 0 =0,5 т/'ыг ; с = 0,06)
^~^~-^Аррарианта

Парамегпрьг^^^^ I 2 3 4 5 6 7

Лц 0,5 0,3 0,8 0,5 0,5 0,5 0,5
f t 4 4 4 2 -6 4 4
ftc 0,5 0,5 0,5 0,5 0,5 0,3 0,?
ft/ 0,5 0,5 0,5 0,5 0,5 0,7 0,3

ft 10 S ТМ 1,65 I,V I 2,01 0,88 3,24 0,99 3,31

f t  10* гм 1,56 1,13 1,40 1,18 1,37 1,54 1,60

ft 10 гм 2,95 2,84 3,41
.

2,06 4,61 2,53 4,91

весовую зависимость G = /  ( f t , р0 , f t  = f t  = 1, лк , A y , SK ( ft, )) -

Здесь /А ( ft , Сц ) = Л  f ft , f t  ) = /;
а 1к = ft 056 ; = 6f t  ftj ; f t A = /; й,/А- о, 95;

а1ц = f t f t f t  fift - 1,62 ; с ^ =  1,56 а ^  = з,19 ■,

/ к ( * к )  =  ? .02-0 ,502лк - 0 ,0 574  ; д  (д )  = 0,396 - 2//в9Лц-,1,675^,

(Лц-0,5) - п р  _ о >
f *  ( л ч )  = [? ,8ЬЛц-0 ,1в& ) > и ( л к ) -  (1.06 + 0,О П к )  л ;

, - / _ / « ' I (OS-fa )
/д Од ) = / 7, з - /о ft / : д  ftVy j = / /// 7 - 200 Sу j

В к а ч е с т в е  п р и м е р а  на рис. 5 приведен график зависимости
& = р ( л ц) при фиксированных остальных параметрах, и нанесены ре­
зультаты ч и с л е н н о г о  эксперимента.

Следует о т м е т и т ь ,  что приведенные численные значения постоян­
ных коэффициентов и корректирующих функций справедливы лишь для 
определенного гипотетического распределения массовых и внешних 
нагрузок.



В ы в о д ы
Рассмотренный подход л построению весовых формул на базе ко­

нечноэлементных моделей позволяет более точно выявить закономер­
ности изменения веса конструкции при варьировании параметров са­
молета, чем традиционные весовые формулы, основанные на балочных 
моделях.

Апробация предломенногэ подхода показала его достаточную мо­
бильность. Так, для определения зависимости веса конструкции от 
дести параметров самолета потребовалось всего семь расчетов нап- 
ряменного состояния по МКЭ. Общая трудоемкость получения весовой 
функции составила менее I  человеко-месяца.

Как показывает опыт, весовые зависимости, найденные таким об­
разом, вызывают больше доверия у проектировщиков, чем традиционные 
весовые формулы, особенно при разработке самолетов с новыми аэро­
динамическими формами.
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