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К РАСЧЕТУ МОНОЛИТНЫХ КРЫЛЬЕВ 
РАЗНОСТНО-ИНТЕГРАЛЬНЫМ МЕТОДОМ

В нестоящ ей р а б о т е , являю щ ейся дальнейшим р азв и ти ем  [ I ,  2 ] ,  
р ассм атр и в ается  р а с ч е т  кры льев м алого  у д л и н ен и я , трапециевидны х 
или треугольны х  в  плане  со  сходящ имся продольным силовым набором 
и сложными условиями к реп лен и я  крыла к  к о р п у с у . В к а ч е с т в е  р а с -  
| отпой схемы вы брана к о н со л ьн ая  к о н с тр у к т и в н о -а н и зо т р о п н ая  п л ас

тина перем енной толщины.
Д искретно  учитываемыми силовыми элем ентам и явл яю тся  про

цельные р е б р а  (лонжероны) (р и с . I )  и поперечны е балки (нервю ры ), 
ориентированны е по п о т о к у . У словия со ч л ен ен и я  крыла с корпусом 
произвольны е, т . е .  д о п у с к а е т с я  у п р у гая  за д е л к а  по ч а с ти  хорды и 
н отдельны х т о ч к а х , у ч и ты в ается  и скривлен ие  оси б о р то во й  нервю
ры в р е з у л ь т а т е  и з ги б а  к о р п у са  в  в ер ти к а л ьн о й  п л о с к о с т и . Кроме 
т о го , возмож ен у ч е т  ком бинированного с о ед и н ен и я , со сто ящ его  и з 
■шсТичной за д е л к и  и ш арнирного креп л ен и я  в  отдельны х у зл а х  кон
со ли .

При решении это й  за д а ч и  ц е л ес о о б р а зн о  и с п о л ь зо в а т ь  к о со у 
гольно-полярную  си стем у  к о о р д и н ат , п ер ех о д  к  ко то р о й  о т  д е к а р 

й  о с у щ е ств л я е тся  по формулам: 2  = . £  = п т  •
Разрешающие у р авн ен и я  получим н а  о сн о ве  принципа возможных 

перемещений:

§ и = & А . (1)

П о тен ц и ал ьн ая .эн ер ги я  деформации конструкци и  II может быть 
п р ед став л ен а  суммой ( 2 ) :

Ц.=  и пл* и л* и н , (2)
где составляю щ ие по п л а ст и н е ,' продольным и поперечным ребрам  в
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косоугольно-полярной системе координат имеют вид:

' • 2  (*-)■)[(-£ . 1

Зиг -I 2

+ I

Эгг и / . г 3 гиг З г ш
д$дг

Здесь I) - -  .  цилиндрическая жесткость
ны, Е3;_ - -  йзгионые жесткости-ребер.

Кроме того, работа внешних сил запишется так:

А-] ф „ ш .  Н Д Ц  I  - .

V  -

5<

Рис, I
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Задачу решаем методом прямых, для чего из точки 0 прове
зи "К" лучей с произвольным шагом Ь- (рис. I ) .  Разрешающий 
ряпнения получим в том же порядке, как и в работе [ £ ] .

Вычисляя интегралы по хорде в (3 )-(6 )  с помощью какой-либо 
цтерполяционной формулы, получим:

и Л  c.hLU. Д  > ÍFt
1'1 С  L = 1 J

( t-a ,6 )
не С -  весовые числа, определяемые интерполяционной формулой, 

-  подынтегральная функция в выражении (3 ).
Производные по оси 0$ в  (7 ), (8) заменим центральными раз- 

остями:

V  = p  (7 % ‘ 2  V  Ч - Л >
(1 = 1 .2 , к ) ,

Аля удобства записи полагаем, что по каждому лучу имеется 
.'•'■■lio*'. С целью упрощения выкладок рассмотрим крыло только с 
»дной усиленной поперечной балкой при Z •  Z * • Представим кон
чи)- в виде двух отсеков a s 2 s z ' |  z \  е>, по длине которых, 
»невидно, искомые пункции имеют различный вид. Для их опре- 
ц.'ления используем соотношение ( I ) ,  в итоге получим:

Г  к к

J L = 1 1 1(] 1 1

<Ф01
+ИА )Ь!}г.‘а-|{(<|>о г Фа )8иги^ф0.«1хг- }

г * II к

♦ +ф<? - Pt) S Wi+2 { фп - Фо. 8 иД

Фг.-Pî Т1Т̂ 2  М /Ф (t - Q□. ur; -lB< Ь v L
К К

1=1 *-0¡■= <

'г»£ю

^Там, где ребер нет, вводим элементы с фиктивной, нулевой жест
костью.

 
 

 
 

 

 

 



В (9) использованы следующие обозначения:

р=1~г

где - жесткостные характеристики пластины, подсчитанные в 
косоугольно-полярной системе координат*^; ф р характеризует жест
кость поперечной балки.

Воспользуемся тем, что возможные перемещения ¿>цг; и 
произвольны всюду, кроме точек, где по условию = 0 или дх!= О 
и получим систему дифференциальных уравнений (10), которым долж
на удовлетворять функция прогиба ш  :

(10)

Кроме того, получаем естественные краевые условия на торце
г = а : (II)

На кромке 1 * В возможны следующие варианты краевых условий 
I. Для линий, свободных от закрепления или попадающих в зо- тк 1ну упругого защемления ':

2. В случае податливой шарнирной опоры:

(12)

*'В связи с недостатком места формулы, по которым определяются
Б _ и , здесь не приводятся.о) р -
**'В первом случае и Мв г определяются внешней нагрузкой, во 
втором случае - это неизвестные пока реакции со стороны корпуса.
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3. При абсолютно жестком креплении крыла на соответствую
щем участке необходимо будет выполнить геометрические краевые 
условия:

пи. - ш ' = 0.ш не>)
На стыке отсеков получаем:

’ М * - < Л Ь ‘+о (13)

Кроме того, здесь имеют место условия неразрывности дефор
маций в этом сечении:
^ ( г ’-О .д г^ г ’^о), нН (г‘-О)= -цу- (г*+ 0).

Таким образом, расчет крыла состоит в решении системы урав
нений (10) для каждого отсека с краевыми условиями (II), (12) на 
торцах и условиями сопряжения на их границе (13). Для численного 
решения системы дифференциальных уравнений (10) используем аппа
рат интегрирующих матриц [ 3 ].

Как и в работе [2], проинтегрируем уравнения системы (10) 
дважды. Отличие заключается в том, что в данном случае интегри
рование можно производить лишь в пределах каждого участка. Объе
динив интегро-дифференциальные уравнения по каждому отсеку с 
учетом условий сопряжения (13), получим выражения, справедливые 
для всей области:

Фо-ф
I

где

' n  ■

V - jp . fb  Л о . ,
2 я г

(14)

(15)

■191 при -О
2. Ч’р W p  при г > z*+0,
P’i-2 . . . W  " и записав его 

матриц, получим
Выразив в уравнении (15) и через 

в дискретных сечениях с помощью интегрирующих 
систему матричных уравнений вида

1+2 1*г

p -t- г  Р=+г ‘ р=1-г
где [ Ai.p ] > } > [£lP J определяются жесткостными характерис
тиками и размерами пластины, а - распределенной нагрузкой
3-234^

(16)
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|> и погонной нагрузкой Р а и М а на свободном торце г = а . 
Количество матричных уравнений типа (16) равно числу прямых,

т.е. к . Все эти уравнения можно объединить в одно:

(17)

ч
вен 2 К
свободным или попадающим в эону упругого защемления ( "Ш 

неизвестны, при абсолютно жесткой заделке гс>, 
шарнирном закреплении ги\( 6 )’ О.
Из (17) получим

Для общности алгоритма в столбец { ̂ в, I включим значения
и при г = Б по всем прямым, т.е/его порядок будет ра

, а прямоугольной матрицы [ в ] - К П » 2 К . П о  линиям (

Н Б)И 
ё(В) -  77Г; (в) >

при

(18)

{ р " )¿ а" ] ( р| , [ й* ] - I л '!!(?!.

Для определения столбца неизвестных ( } поступим так же,
как и в работе [2], а именно, запишем уравнения системы (14) и 
(15) на кромке К = Ь , что с учетом естественных краевых усло
вий (12) дает возможность получить 2 К уравнений, представля
ющих из себя видоизмененные краевые условия (12) на торце г = Ь .

Пользуясь прежней методикой преобразования уравнений в мат
ричные и используя (18), получим выражение для определения

здесь [ к ] по аналогии с (17) определяется жесткостными харак
теристиками крыла, а {р | - нагрузкой; Г Е )  - единичная матрица.

Из (19) можно выразить | :

(го)
где

Для окончательного решения задачи необходимо найти неизвест
ные усилия взаимодействия крыла с фюзеляжем 
лать двумя путями.

Если для точек корпуса, в которых крепится крыло, известна 
зависимость деформаций от внешней нагрузки и реакций

® 8 Г . Это можно еде- 
г» е> >
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<21>
где определяет деформацию от внешней нагрузки, а [Т ] - мат
рица податливости, то, приравняв из условий неразрывности дефор
маций правые части уравнений (20) и (21), найдем Подстав
ляя далее в (20) и используя (18), получим вектор {ш"},
который полностью определяет напряженное и деформированное сос
тояние крыла.

Если зависимости (21) нет, то можно решать задачу методом 
последовательных приближений.

Предложенная методика обладает тем достоинством, что позво
ляет рассчитать консоль отдельно от корпуса, а затем состыковать 
решения и получить результат для их совместной работы. Кроме то
го, алгоритм обладает большой общностью, т.е. может быть реали
зован практически при всех возможных случаях крепления консоли к 
корпусу.

Рис. 2
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Для апробирования метода проведены расчеты ряда пластин со 
сложными краевыми условиями. Рассмотрена треугольная консольная 
пластина, защемленная по части хорды. На рис. 2 показано сравне
ние расчетных значений нормальных напряжений б,.в сечении, близ
ком к заделке, с экспериментальными данными [4J.
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