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К РАСЧЕТУ МОНОЛИТНЫХ КРЫЛЬЕВ С ПРОИЗВОЛЬНО
РАСПОЛОЖЕННЫМИ ПОДКРЕПЛЯЮЩИМИ ЭЛЕМЕНТАМИ

В .И .Х алиулин, Н .У .Рахм анкулов

Н с т а т ь я х  / I ,  2 /  ,  был изложен м етод  р а сч ет а  на прочность 
монолитных кры льев с использованием  пластинной ан ал о ги и .

Положенная в  его  основу и н т е гр а л ь н о -р а зн о с тн а я  схема решения 
|'рн<Ч1ых за д а ч  п о зво л я ет  р а сс м атр и в ать  несущие поверхности  с п р о - 
и пы льно меняющимися жесткостными х ар актер и сти кам и  и н агр у зк о й  
при любом закреплении  к о н со л и .

В то же врем я применимость разрешающих уравнений / 1 , 2 /  о гр а 
ничена классом  кры льев со сходящимся или параллельны м продольным 
«иловым набором . При этом  координатны е линии выбранной системы 
координат должны быть совмещены с ребрами ж естк о сти .

Настоящ ая р аб о та  я в л я е т с я  обобщением вышеупомянутой методики . 
н/| р а с ч е т  цесущих п о в ер х н о стей  с прои звольно  расположенными под
крепляющими элем ентам и*^.

Рассмотрим трапецевидн ое  крыло с ребрами ж естк о сти , ориенти
рованными произвольным образом  (р и с . I ) .

Как и в  р аб о тах  / I ,  2 /  нанесем  на е го  повер х н о сть  расчетную
с е т к у , состоящую и з координатных 
мы к о о р д и н а т -(р и с . I ) .

Полюс это й  системы поместим 
зад н ей  кромок кон струкц и и . Кроме 
тельн ой  д ек ар то в о й  систем ой

линий к о со у го л ьн о -п о л яр н о й  с и с т е -  

в  точке  п ер есеч ен и я  п еред ней  и
т о г о , будем п о л ь зо в а т ь с я  дополни

, начало  ко то р о й  совм естим  с

х) Вопросы р а с ч е т а  кры льев прои звольной  силовой схемы р ассм атр и 
в ал и сь  в  с т а т ь я х  / 3 ,  4 /  в  рамках р азраб отанны х  авторам и этих 
р аб о т  м етодов пластинной  ан ал о ги и .
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полюсом косоугольно-полярной.

Положение ребер жесткости зададим координатами их конечных 
точек Х Н Ц Н , Х Н Ц К .

Уравнения для расчета крыльев с произвольно ориентированным 
силовым набором получим на основе принципа возможных перемещений:

8 и . - & А » о ,  (I)
где потенциальная энергия деформации всей конструкции может быть 
представлена суммой: •

и  = У; ’ (2)

 

 

 

 



^о5ш~ энергия деформации полой пластины (обшивки), определяемая 
в косоугольно-полярной системе координат выражением (3) работы

ванного ребра жесткости;
Т -  число подкрепляющих элементов;

X  -  координата вдоль оси ребра £ 
В работе / I /  с помощью метода прямых было получено выраже

ние для вариации энергии деформации изотропной пластины, в кото
ром все функции зависели только от координаты вдоль выбран
ной системы прямых линий СОШЬ :

где
(3)

* Re^/)p t
ГЧ'?, . . .  .  , .

R g (e c jg )  -пЭДккции жесткостных характеристик крыла, изменяю
щиеся вдоль прямых с c o n i t  .

Рассмотрим теперь вариацию энергии деформации подкрепляющего 
элемента, ось которого обозначим X t  (рис. I ) .

После интегрирования по частям будем иметь:
iu t  Л  $ Е ( | / *  /  ds • J ( ы**)“я  Swdx -

Между переменными косоугольно-полярной системы координат 
£ , |  и координатой вдоль оси ребра X  будет иметь место 
зависимость

(4)
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где Я -  угол между осью элемента и осью ОХ .
Пользуясь зависимостью (5) и оператором 

Л ' з г  А  .  з {  з _ ^
З х"'< 3х  3% Зг Э Г  ’

перейдем в (4). к переменным и £ . В  результате получим

В выражении (6) введены обозначения

а *  У„*йгА + Х н  С04. А

^ Е З с о М , &г *Е32аа*Л, ^}  = £3а2 
Л« 1у/1-*смгЛ <-Ь/^2асмЛ 2а см Л р  + •

Обозначим выражение, стоящее в (6) под знаком интеграла, 
через Я Ш ) , а константу интегрирования (величину, заключенную 
в фигурные скобки) -  3 | * , после чего заменим интеграл по
в выражении (6) приближенным значением в виде суммы его дискрет
ных значений в точках пересечения ребра жесткости с координатными 
линиями у л Conti- :

5 I* ’ (7)

где ¿н , ¿к -  номера сечений -  начального и конечного, мевду 
которыми расположено ребро жесткости, Су -  весовые числа, зави
сящие от выбранной интерполяционной формулы.

Решая задачу интегрально-разностным методом, приходится 
оперировать дискретными величинами прогибов и его производных, 
определенных в узлах расчетной сетки. Поэтому все функции от 
прогибов, входящие в (7 ), необходимо выразить через значения 
этих же функций в близлежащих узлах.

В соответствии с этим выразим значения для сечения 
балки, попадающего между лучами ¿"У и £ , через значения в
узлах расчетной сетки и (1)у .

При линейной аппроксимации функции получим
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Л С>7̂ ~ £ ($ ? ^ а ) р ; + В4

■' -  расстояние от точки
и

(8) производные по |

о ’ (8) 
пересечения ребра с сечением 
соответственно.

конечно-разностными выра-

где, а н  , О'
£ до узлов 

Заменим в 
жениями:

* £ ***¿*у

где

где еЦ и И  -  коэффициенты конечно-разностных формул. 
В итоге получим

К - .Г  £  ц * М 2Ч г д ,
¿«Л V  р'Ч-у 1 1 р

Г ,Л ’ (5,Уг ^ 5 2 М*-53 М)г .
' е&р-г 4 <г

а , У п ^ , Ы * р $ , У ) ^ .
о ( е р-2 __  о

Жесткостные коэффициенты 3^(171 * 1 ,д )  определяются по формулам

(9)

$1е= Сим'А , 82е*
$зе* £ ( т Х 0 ^  ■+

8^ « 8/П2с(^ , 8$ея &*п3 Ье
$и в &(~Мз^*М*к ' Л ) ^ (10)

37е^ ( - т ^ ^ ^  т2^ ) ^

$8е = +

д*г2 ,р * г)

 
 

 



 
 

 

 
 

 

 

 

В (10) введены обозначения:

(? = af £^, т^гс/см3Л ух * = аг смг Л
^3s ^ z y  > f гщ = 2а3 coi¿-¡p •

Коэффициенты определяются из условий:
Я*2 и) p*i __
Г ke h/^E ■Dê i

e=P’Z ущ-1
Внесем теперь дискретные величины F /^  ,• F¿2 , | 

в сечении под знак интеграла

Ц » Е
КоэффициентР д =4 1 в сечении ¿

Д= 0.
Теперь выражения (3) и ( I I )  можно объединить в

&U« 8идбш+^8иТ J(Фу * Ф2 * Ф5 \  <SlV¿í/£ *

при этом жесткостные функции , 9) , входящие
, будут вычисляться по формулам

Т ■
с Р а + ¿ (5 р 'í < ) -----;--- ---!Р t,, е'  fi-'t '

о '
, в остальных

Fj в (9)

(П )
сечениях

одно:

¡•«У Ц ' (12?

в
*2 • *»

ч
Сумма во втором слагаемом (12) берется по всем ребрам 

кости. Поскольку выражение (12) по внешнему виду полностью 
дает с равенством (9) работы / I / ,  то из него можно,как и в / I / ,  
получить систему дифференциальных уравнений

( £ ’ { .  ф’ .ф Д  ,р . (1 = Л к )

(13)

жест- 
совпа-

(14)

и соответствующие им краевые условия.
После этого с помощью аппарата интегрирующих матриц уравне

ния (14) приводятся к системе алгебраических уравнений вида

[ А ] { IV } = (Р } 1 (15)
где матрица [Л ] определяется жесткостными характеристиками 
крыла, а { ₽ }  -  внешней нагрузкой,
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- вектор, состоящий из значений в расчетных сечениях
всех линий и констант интегрирования 1^, ,

Решением уравнения (13) 
можно найти вектор 0 4 ,  
который полностью определяет 
напряженно-деформированное 
состояние крыла.

Изложенный метод был 
применен к расчету ряда под
крепленных произвольно ориен
тированными ребрами жесткости 
консольных пластин.

В качестве примера был 
выполнен расчет прямоугольной 
частично защемленной пластины 
с тремя подкрепляющими эле
ментами I, 2, 3 (рис. 2) при 
следующих соотношениях ее 
размеров: -¿-=0,55; = 0,45;
< В  5  
-|- = 0,038; ^ 3 / ц п лВ = 0,125.

пА
—
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Результаты расчетов в виде графиков интенсивности напряже
ний в двух сечениях г С0П$1 приведены на рис. 3, а относи
тельных прогибов -  на рис. 4.

О 0,2 ОЛ 0,6 0,8

1-4

Рис. 4
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