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Континуальні утяжки супертонких обшивок є суто специфічними дефектами, які 
виявляються в процесі виготовлення сендвічевих панелей сонячних батарей космічних 
літальних апаратів. В даний час цим видам дефектів, як у плані природи їх появи, так і у 
аспекті зниження (усунення) приділяється пильна увага. Статтю присвячено проведенню 
аналізу даного типу дефекту, що виникає в процесі складання сендвічевої конструкції 
склеюванням супертонких несучих обшивок з стільниковим заповнювачем. Для 
оцінювання утяжок розроблено математичну модель, що враховує термічне розширення 
обшивки та стільникового заповнювача при температурі склеювання панелі з подальшим 
охолодженням та фіксуванням клею в розігрітому стані, а потім – охолодженням 
склеєної панелі до нормальної температури. На основі даної моделі отримано аналітичні 
залежності для визначення максимальної глибини утяжок. Показано, що континуальні 
утяжки мають порівняно малу величину і є неминучим наслідком реалізації 
оптимального проекту, за винятком єдиного параметру – перепаду температури при 
охолодженні від температури склеювання панелі до нормальної. Тому застосування 
клеїв, що полімеризуються при нижчих температурах (як і сполучних для виготовлення 
композитних обшивок панелей) може знизити величину утяжки. Отримані результати 
досліджень дозволяють вирішити низку нових завдань технології складання конструкцій 
з полімерних композиційних матеріалів для аерокосмічної техніки та можуть бути 
використані при виробництві інших прецизійних виробів конверсійного призначення. 
Ключові слова: стільниковий заповнювач, континуальні утяжки, термоневрівноважена 
структура 
 

Вступ 

В даний час спостерігається стійке зростання об’єму виробництва 
конструкцій із полімерних композиційних матеріалів (ПКМ), що застосовуються у 
різних галузях техніки [1]. Постійно розширюється сфера застосування ПКМ та 
конструкцій на їх основі [2]. Так, сучасний розвиток аерокосмічної техніки 
характеризується зростаючим застосуванням у розміростабільних виробах 
різного призначення сендвічевих конструкцій з супертонкими несучими 
композитними обшивками з 2...3 моношарів та стільниковим заповнювачем з 
алюмінієвої фольги товщиною 0,01...0,03 мм [3]. Така конструктивна схема 
дозволяє реалізувати одні з найвищих показників питомої міцності та 
жорсткості, що є визначальним критерієм ефективності класу конструкцій, що 
розглядається. Прикладом можуть бути елементи конструкцій великогабаритних 
дзеркальних антен конструкції панелей сонячних батарей космічних апаратів, 
оптичних телескопів та ін. [4]. Однією з основних вимог до таких 
розміростабильних конструкцій, які функціонують в умовах відкритого космосу, є 
висока точність виготовлення [5]. Ця точність може вимірюватись відхиленнями 
від геометрично заданих форм частками міліметра [6]. При виробництві 
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сендвічевих конструкцій досить часто трапляються випадки, коли виготовлені 
конструкції змінюють свою початкову геометрію [7]. В результаті такі конструкції 
виявляються непридатними до використання за вимогами забезпечення 
точності геометрії [8]. Незважаючи на те, що технологія виробництва 
сендвічевих конструкцій в авіабудуванні добре освоєна [9, 10], специфіка 
формування супертонких несучих обшивок вимагає вирішення ряду нових 
технологічних завдань. До них у першу чергу відносяться завдання, пов'язані з 
особливостями використання супертонких обшивок, що мають в силу специфіки 
навантаження конструкції, термоневрівноважену структуру [11]. Виникають 
також нові завдання при розробленні процесу складання склеюванням таких 
супертонких обшивок зі стільниковим заповнювачем. Так у процесі 
експериментальних досліджень [12, 13] було виявлено ряд технологічних 
проблем. Серед них однією з основних є поява рівномірно розподілених 
(континуальних) утяжок несучих обшивок у зоні чарунки стільникового 
заповнювача. За результатами вимірів їх глибина становила 50...70 мкм при 
товщині обшивки 0,02 мм для розміру чарунки стільників 6 мм (рис. 1). 

 

 
 

Рис. 1. Схема рівномірно розподілених (континуальних) утяжок тонких несучих 
обшивок сендвічевих панелей сонячних батарей космічного літального апарату 

 
Аналіз проблеми та постановка мети дослідження 

Питанням створення сендвічевих конструкцій з супертонкими 
композитними обшивками і стільниковим заповнювачем мінімальної 
поверхневої маси в даний час приділяється значна увага. Так, у роботі [14] 
вивчено вплив розподілу дефектів стільникових конструкцій на механічні 
характеристики конструкцій. Для зниження впливу дефектів у роботі 
запропоновано методологію машинного зору для спостереження за 
деформуванням несучих обшивок у межах кожної чарунки стільникового 
заповнювача.  

У роботі [15] представлено результати досліджень забезпечення несучої 
здатності сендвічевих конструкцій у тих випадках, коли їх характеристики 
виходять за межі допустимих значень внаслідок технологічних відхилень. 
Отримані результати дозволили удосконалити типові технологічні процеси 
виробництва сендвічевих конструкцій. Однак, вони не дозволили встановити 
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конкретний механізм впливу технологічних недосконалостей на несучу здатність 
конструкцій. 

У роботі [16] досліджено механічну поведінку сендвічевих конструкцій із 
супертонкими несучими обшивками. Проведено аналіз залежності жорсткості 
таких конструкцій від параметрів армування несучих обшивок та їх 
технологічних відхилень.  

У роботі [17] для усунення дефектів, що виникають у процесі складання 
склеюванням сендвічевих конструкцій, запропоновано проводити одночасне 
спільне затвердіння несучих обшивок та стільникового заповнювача. У роботі 
показано, що збільшення тиску всередині конструкції за рахунок створення 
надлишкового надатмосферного тиску у вакуумному мішку є найбільш 
ефективним способом зниження спучування несучих обшивок над чарунками 
стільникового заповнювача.  

У роботі [18] припущено, що якщо навантаження у площині панелі 
незначні, а розмір чарунки стільників відносно невеликий, кількість 
континуальних утяжок визначається геометричними властивостями несучої 
обшивки, клейового шару та клейової галтелі.  

У роботі [12] проведено експериментальний та скінченно-елементний 
моніторинг континуальних утяжок несучих обшивок сендвічевих конструкцій. У 
роботі також розроблено аналітичну модель для прогнозування профілю 
поглиблення. Однак, як зазначають самі автори роботи, необхідна розробка 
більш ефективного методу оцінювання розміру утяжки за даними виміру 
деформацій. Розвитком цього напряму досліджень стала робота [19]. У ній 
континуальні утяжки несучих обшивок досліджувалися з акцентом на їх 
експериментальний моніторинг та математичне прогнозування. Розподіл 
деформацій уздовж оптичних волокон, вбудованих у несучу обшивку, 
контролювався під час виготовлення конструкції. У роботі розроблено уточнену 
аналітичну модель, засновану на теорії балок, для прогнозування глибини 
утяжок на основі даних про експериментальний рівень деформацій.  

У роботі [20] виявлено, що причиною утворення континуальних обтяжок 
несучих обшивок може бути втрата стійкості стінок чарунок стільників. Це 
призводить до стиснення надчарунчатих зон обшивок у їхній площині, особливо, 
якщо вони вже перебувають у стані позакритичного деформування тиском 
склеювання конструкції. У роботі запропонована математична модель, що 
враховує термічне розширення обшивки та стільникового заповнювача при 
температурі склеювання конструкції з подальшим охолодженням та 
фіксуванням клею в розігрітому стані, а потім – охолодженням склеєної 
конструкції до нормальної температури. Однак у цій роботі не враховувалися 
термічні деформації несучої обшивки, що виникають при її охолодженні 
внаслідок термоневрівноваженості ПКМ.  

У роботах [21, 22] проведені аналітичні дослідження напружень несучих 
обшивок, що мають різний ступінь термонерівноважності за різних умов 
спирання панелі. Отримані у цих роботах результати дозволили авторам роботи 
[13] розробити аналітичну залежність для глибини максимальної континуальної 
утяжки. Також у цій роботі на підставі результатів роботи [20] показано, що 
континуальні утяжки є неминучими при використанні в сендвічевих конструкціях 
супертонких композитних несучих обшивок з 2...3 моношарів та стільникового 
заповнювача з алюмінієвої фольги.  
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Виходячи з цього, метою роботи є розробка математичної моделі 
утворення континуальних утяжок супертонких несучих обшивок сендвічевої 
панелі сонячної батареї космічного літального апарату у процесі їх склеювання 
із стільниковим заповнювачем.  

 
Основна частина 

Для оцінювання континуальних утяжок використаємо запропоновану нами 
раніше математичну модель [13, 20], що враховує термічне розширення 
обшивки і стільникового заповнювача при температурі склеювання панелі з 
подальшим охолодженням і фіксуванням клею в розігрітому стані, а потім – 
охолодженні склеєної панелі до нормальної температури. Розглянемо чарунку 
стільникового заповнювача рівновеликої площі з вихідною (рис. 2), в якій 

ізольований елемент обшивки шириною 3звb  та довжиною ca  пов'язаний зі 

здвоєною фольгою стільникового заповнювача (рис. 3). 

 

Рис. 2. Зведена чарунка стільникового заповнювача 

 

Рис. 3. Елемент обшивки у зоні здвоєної фольги стільникового заповнювача 
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При охолодженні цього елемента від температури склеювання 

(формування) панелі фT  до нормальної 0Т , що становить величину 

0ф фТ Т Т   , приймемо, що термопружні деформації вздовж осі y  згасають 

за деяким законом, який дозволяє прийняти їх однаковими на ширині 3звb . 

Аналогічно вважаємо, що область спільних термопружних деформацій по 

координаті  зверху та знизу поширюється лише на ширину c30 , причому на 

цій ширині вони постійні (принцип приєднаної обшивки). Такими припущеннями 
забезпечується термопружний вигин верхнього та нижнього поясів двотаврової 
балки (рис. 4). 

 

 

Рис. 4. Модель навантаженого елемента обшивки із стільниковим 
заповнювачем 

 

Для двотаврової балки моменти aМ  і реакції aR  статично дорівнюють 

нулю, проте фізично ці моменти можуть мати місце внаслідок дуже різної 
жорсткості несучих шарів і стінок стільників, але локалізовані поблизу деякої 

області, прийнятої рівній c30 . 

Згинальний момент  буде дорівнювати [20, 23]:  
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де o  – товщина несучої обшивки;  

c  – товщина фольги, з якої виготовлений стільниковий заповнювач;  

aE , a  – модуль пружності, коефіцієнт лінійного термічного розширення 

матеріалу несучої обшивки;  

cE , с  – модуль пружності, коефіцієнт лінійного термічного розширення 

матеріалу фольги стільникового заповнювача відповідно. 
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Отриманий момент aM  прагне вигнути балку зі здвоєною стінкою 

довжиною ca , але він же вдавлює несійний шар – сусідню балку довжиною звa , 

яка виділена із стільникової чарунки зведених розмірів (рис. 5). 
 

 

Рис. 5. Механізм утворення утяжки 
 
Максимальний прогин цієї балки буде дорівнювати: 
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де ca ,   – розмір чарунки стільникового заповнювача та кут її розкриття. 

 

Результати 

Розглянемо приклад. Алюмінієвий стільниковий заповнювач з модулем 

пружності фольги cE =72 ГПа та коефіцієнтом лінійного термічного розширення 

c =2510-6 1/С; модуль пружності матеріалу несучої обшивки aE =140 Гпа та 

коефіцієнтом лінійного термічного розширення a =510-6 1/С; товщина фольги 

c =0,02 мм; висота стільників h =9 мм; товщина несійної обшивки o =0,2 мм; 

розмір чарунки стільникового заповнювача ca =6 мм; кут її розкриття  =30; 

перепад температури при охолодженні від температури склеювання панелі до 

нормальної
 фТ =150С.  

При цих вихідних даних максимальний прогин дорівнює maxf =0,14 мм.  

Зазначимо, що математична модель (2) дозволяє оцінити утяжку 
обшивки, пов'язану із спільним деформуванням при її охолодженні сукупно зі 
здвоєною стінкою стільників. Термічні деформації обшивки, що виникають при її 
охолодженні внаслідок термоневрівноваженості матеріалу, не враховуються 
моделлю (2). Врахування термоневрівноваженості обшивки проведено нами у 
роботі [20]. В результаті чого отримаємо формулу для глибини максимальної 
утяжки з врахуванням термоневрівноваженості обшивки: 
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, (3) 

де індекси 1 і 2 відносяться до параметрів ортогональних складових несучих 
шарів теромоневрівноваженої обшивки. 

Оскільки моменти aM  у моделі рис. 5 і моделі, що враховує 

термоневрівноваженість обшивки, спрямовані в протилежні сторони, то 

максимальна утяжка визначається різницею прогинів maxf  і maxw : 

 max maxw f w   . (4) 

З урахуванням (3) при попередніх значеннях параметрів розглянутого 

вище прикладу отримаємо maxw =0,1 мм, а w =0,14–0,1=0,04 мм, що відповідає 

величинам утяжок, виміряних на дослідному фрагменті панелі сонячної батареї 
[19, 20], які дорівнюють 0,05...0,07 мм. Таким чином, континуальні утяжки мають 
порівняно малу величину і є, як показано в роботах [13, 19], неминучим 
наслідком реалізації оптимального проекту, за винятком єдиного параметра 

фT , від якого величина прогину, як у випадку (2), так і (3) залежить лінійно. 

Тому застосування клеїв, що полімеризуються при нижчих температурах (як і 
сполучних для виготовлення композитних обшивок панелей), може знизити 

утяжку. Наприклад, при зниженні фТ  з 175°С до 80°С величина утяжки 

знижується 
175 20

80 20




=2,6 рази. 

 
Висновки 

Розроблено математичну модель утворення континуальних утяжок 
супертонких несучих обшивок сендвічевої панелі сонячної батареї космічного 
літального апарату у процесі їх склеювання із стільниковим заповнювачем, на 
основі якої отримано аналітичні залежності для визначення максимальної 
глибини утяжок.  

Отримані результати досліджень дозволяють вирішити низку нових 
завдань технології складання конструкцій з полімерних композиційних 
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матеріалів для аерокосмічної техніки та можуть бути використані при 
виробництві інших прецизійних виробів конверсійного призначення. 
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Determination of the dimple maximum depth in super-thin load-

bearing skins of a spacecraft solar battery sandwich panel 
 

Continuous dimple of super-thin skins are purely specific defects that are 
found in the process of sandwich panels manufacturing of spacecraft solar batteries. 
These types of defects, both in terms of the nature of their appearance and in the 
aspect of reduction (elimination), are currently receiving close attention. An analysis 
of this type of defect, which occurs in the process of assembling a sandwich structure 
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by gluing super-thin load-bearing skins and cellular aggregate, has been carried out. 
A mathematical model was developed to estimate these dimples, which takes into 
account the thermal expansion of the cladding and cellular aggregate at the 
temperature of the panel gluing, followed by icing and fixation of the glue in a heated 
state, and then cooling the glued panel to normal temperature. On the basis of this 
model, analytical dependences for determining the maximum depth of dimple were 
obtained. It was shown that continuous dimples have a relatively small value and are 
an inevitable consequence of the optimal design implementation with the exception 
of the only parameter - the temperature difference during cooling from the panel 
gluing temperature to normal. Therefore, the use of glues that polymerize at lower 
temperatures (as well as binders for the manufacture of panel skins) can reduce the 
dimple size. The research results allow solving a number of new tasks of the 
technology of assembling a structures made of polymer composite materials for 
aerospace engineering and can be used in the production of other precision products 
for conversion purposes.  

Keywords: cellular filler, continuous contractions, thermal nonequilibrium 
structure 
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