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Необходимым этапом проектирования гибридной панели крыла является разработка методик по расче-

ту на прочность и определению эквивалентной нагрузки для испытаний. Целью работы являлась разработ-

ка методики расчета на прочность гибридной панели крыла на базе листов и профилей из высокопрочного 

алюминий-литиевого сплава и слоистого алюмостеклопластика и последующий расчет на прочность фраг-

мента гибридной панели крыла по разработанной методике. 

Расчет несущей способности по сжатию образца гибридной панели крыла выполнен с использованием 

конечно-элементного программного комплекса. Расчет производился в линейной и нелинейной постановке. 

Определена критическая нагрузка, при которой происходит общая потеря устойчивости панели.  

Ключевые слова: гибридный материал, панель крыла, расчет на прочность, несущая способность, ме-

тод конечных элементов. 

 

A necessary step in designing a hybrid wing panel is to develop methods for calculating the strength and deter-

mination of the equivalent load for testing. In this regard, the aim of this work was to develop methods for strength 

calculation  of a hybrid wing panel on the basis of sheets and profiles made of high-strength aluminum-lithium alloy 

and laminated aluminum fiberglass and subsequent strength calculation of the hybrid wing panel fragment by the 

developed methodology. 

The calculation of the bearing capacity in compression of the hybrid wing panel sample was also performed 

using finite element software. The calculation was performed in the linear and nonlinear formulation. The critical 

load, at which a general loss of stability of the panel occurred, was determined. 

Keywords: hybrid material, the panel covered, strength calculation, bearing capacity, finite element method. 
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Введение 
Создание современных авиационных кон-

струкций невозможно без рационального исполь-
зования существующих и разработки новых кон-
струкционных материалов. Разработка новых 
авиационных материалов должна быть направле-
на на обеспечение совокупности требований, тра-
диционно предъявляемых к силовым конструкци-
ям воздушных судов при проектировании [1–4]. 

Согласно таким требованиям планер воздуш-
ного судна должен обладать: 

– высокой несущей способностью; 
– малой плотностью заложенных в конструк-

цию материалов; 
– высоким ресурсом;  
– повышенной эксплуатационной живучестью; 
– коррозионной стойкостью; 
– технологичностью; 
– относительно низкой стоимостью изготовле-

ния. 
Проектирование силовой конструкции воз-

душного судна сводится к решению комплексной 

задачи по поиску компромисса между указанны-
ми выше требованиями. Поиск такого компромис-
са возможен благодаря подбору материалов, обла-
дающих оптимальными для проектируемой кон-
струкции свойствами. Например, необходимая 
жесткость конструкции может быть достигнута 
путем применения слоев разнонаправленного ар-
мирования, различных матриц и армирующих 
наполнителей [5–9]. Из условий максимума живу-
чести может быть смоделирована структура матери-
ала, скорость распространения трещин в которой 
будет минимальна. Для повышения эффективности 
работы сжатых конструкций применяется матери-
ал, имеющий повышенный модуль упругости, а для 
уменьшения массы конструкции – конструкцион-
ный материал с низкой плотностью и т. д.  

Из приведенных примеров видно, что в зави-
симости от характера нагрузок в качестве кон-
струкционного материала может быть выбран или 
смоделирован материал, обладающий наиболее 
эффективными характеристиками для проектиру-
емой конструкции. Предъявляемые к конструк-
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ции воздушного судна конструктивно-
технологические и эксплуатационные требования, 
а также современные возможности моделирова-
ния и производства материалов обуславливают 
переход к многослойным гибридным конструкци-
онным материалам с заданными физико-
механическими свойствами [10–13]. Замена ква-
зиизотропного металлического материала на ги-
бридный дает наибольший весовой и прочност-
ной эффект. 

Необходимым этапом проектирования гибрид-
ной панели крыла является разработка методик по 
расчету на прочность и определению эквивалент-
ной нагрузки для испытаний. В связи с этим це-
лью данной работы являлась разработка методики 
расчета на прочность гибридной панели крыла на 
базе листов и профилей из высокопрочного алю-
миний-литиевого сплава и слоистого алюмостек-
лопластика и последующий расчет на прочность 
фрагмента гибридной панели крыла по разрабо-
танной методике. 

 
Материалы и методы 

Разработана методика расчета гибридных па-
нелей на растяжение и сжатие (расчет несущей 
способности). Расчет гибридной панели проводится 
по одному типовому элементу панели. Типовой эле-
мент представляет собой стрингер с присоединен-
ной к нему обшивкой (рис. 1). Допускаемые напря-
жения в верхних панелях крыла определяются их 
несущей способностью при сжатии. 

Рис. 1. Типовой элемент панели – стрингер с присо-

единенной к нему обшивкой 

Потеря устойчивости стрингера с обшивкой 
определяется как потеря устойчивости шарнирно-
опертого стержня, длина которого равна расстоя-
нию между соседними нервюрами. При этом учи-
тывается потеря устойчивости обшивки между 
стрингерами, местная форма потери устойчивости 
отдельных полок стрингера, общая форма потери 
устойчивости стрингера с присоединенной об-
шивкой. 

В случае если дорожка под стрингером имеет 
жесткостные характеристики, отличающиеся от 
характеристик стрингера и гибридной обшивки, в 
расчет вводится редукционный коэффициент по 
материалу, и в дальнейших расчетах несущей 
способности учитывается приведенная ширина 
стрингерной дорожки bдор. пр, в мм: 

 
                          bдор.пр=bдор·φм,                          (1) 

  

где bдор – ширина стрингерной дорожки, мм; φм – ре-

дукционный коэффициент по материалу, равный отно-

шению модуля упругости дорожки к модулю упругости 

стрингера. 

 

Жесткостные характеристики стрингерной 
дорожки необходимо определять из расчета упру-
гих констант композитного пакета, при этом в 
расчетах несущей способности используют мо-
дуль упругости вдоль действия сжимающей 
нагрузки. Механические характеристики гибрид-
ной обшивки принимаются такие же, как для мо-
нолитного материала, предварительно определен-
ные экспериментально на образцах. Клеевое со-
единение стрингера с обшивкой в расчетах не 
учитывается. Авторами принята расчетная схема 
сжатия пластины прямоугольной формы в 
направлении стрингера (рис. 2). Напряжение по-
тери устойчивости обшивки при одностороннем 
сжатии σкр. обшив (МПа) определяли по формуле: 

 
                                                                            
                                                                            (2) 
 

где E – модуль упругости, ГПа; δ0 – толщина обшивки, 

мм; tстр – ширина обшивки (равна шагу стрингеров), 

мм; K – коэффициент граничных условий обшивки. 

Рис. 2. Схема для расчета сжатия панели в направ-

лении стрингера 

 
Граничные условия по коротким сторонам 

пластины – шарнирное закрепление (опоры на 
нервюры). 

Граничные условия по длинным сторонам пла-
стины могут быть следующими: 

– шарнирное закрепление с двух сторон; 
– защемление с двух сторон;  
– шарнир и защемление; 
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– шарнир и свободный край; 
– защемление и свободный край.  

Напряжение потери устойчивости обшивки 
между заклепками σкр.м.з (МПа) определяли следу-
ющим образом: 

 
                                                                            (3) 
 

где E – модуль упругости, ГПа; δ0 – толщина обшивки, 

мм; tзакл – шаг заклепок, мм; μ – коэффициент Пуассона. 

 
Напряжение местной потери устойчивости для 

каждого элемента стрингера σкр. местн (МПа) опре-
деляли как 

 
                                                                            (4) 
 

где b – ширина полки стрингера, мм; δ – толщина пол-

ки стрингера, мм; E – модуль упругости, ГПа; Kм – ко-

эффициент граничных условий, вычисляемый в зависи-

мости от соотношения и взаимного расположения 

смежных полок.  

 

В самолетных конструкциях обшивка и стрин-
геры всегда скреплены между собой (клеем, за-
клепками, болтами), поэтому они взаимно под-
держивают друг друга при совместной работе на 
сжатие. Участие обшивки в совместной работе со 
стрингерами при сжатии характеризует редукци-
онный коэффициент. 

В первом приближении обшивка присоединя-
ется к сечению стрингера с первоначальной ши-
риной, равной шагу стрингеров. В процессе ите-
рационного расчета ширину присоединенной об-
шивки редуцируют. Коэффициент редукции ра-
вен: 

 
                                                                            (5) 
 

где σкр. обшив – напряжение потери устойчивости обшив-

ки от сжатия вдоль длинной стороны пластины, МПа; 

σкр. общ – напряжение общей потери устойчивости эле-

мента панели (стрингера с обшивкой), МПа.  

 
Общую потерю устойчивости элемента панели 

определяли как потерю устойчивости шарнирно-
опертого стержня, длина которого равна расстоя-
нию между соседними нервюрами. 

Напряжение общей потери устойчивости  
σкр. общ (МПа) вычисляли следующим образом: 

 
                                                                            (6) 
 

где С – коэффициент граничных условий, равный 1 для 

шарнирного закрепления; E – модуль упругости, ГПа;  

i – радиус инерции для сечения с редуцированной об-

шивкой, мм; L – длина стержня, мм. 

 
Напряжение общей потери устойчивости вы-

числяли с использованием соответствующих кри-

вых устойчивости для материалов стрингера σкр.стр 
и обшивки σкр.обшив, так как они могут быть различны. 

Допускаемое напряжение в стрингере σдоп. стр  
(МПа) определяли как 

 
                                                                            (7) 
 

где σкр. стр – напряжение потери устойчивости стрингера 

от сжатия вдоль длинной стороны пластины, МПа;  

σкр. местн – напряжение местной потери устойчивости 

для каждого элемента стрингера, МПа. 

 
Допускаемое напряжение в обшивке σдоп. обшив 

(МПа) определяли как 
 
                                                                            (8) 
 

где                                    σкр. м.з – напряжение потери  

 

устойчивости обшивки между заклепками, МПа;   

                      – напряжение в материале обшивки при 

местной потере устойчивости, прилегающей к обшивке 

лапки стрингера, МПа; σкр. общ – напряжение общей 

потери устойчивости элемента панели (стрингер и об-

шивка) для материала обшивки, МПа. 

 

Потеря устойчивости стрингера с присоеди-
ненной обшивкой происходит при напряжении 
несущей способности σн.с (МПа): 

 
                                                                            (9) 
 

где σдоп. стр, σдоп. обшив – допускаемые напряжения в 

стрингере и обшивке, МПа; Fобшив, Fстр – площади попе-

речных сечений обшивки и стрингера типового элемен-

та гибридной панели, мм2. 
 
Для нижних панелей крыла, работающих в 

основном на растяжение, необходимо учитывать 
требования к статической прочности, усталости и 
живучести.  

Механические характеристики гибридной об-
шивки принимаем такими же, как для монолитного 
материала, определив их экспериментально на об-
разцах по ГОСТ 1497–84. 

При определении расчетных разрушающих 
напряжений для силовых элементов, работающих 
на растяжение, необходимо учитывать реальные 
условия их работы в системе конструкции самолета. 

Уменьшение площади поперечного сечения 
силовых элементов, работающих на растяжение, 
из-за наличия отверстий под заклепки (болты) 
выразим через коэффициент ослабления сечения  

 
                   k1=Fнетто/Fбрутто,                             (10) 
 

где Fнетто, Fбрутто – площади сечений продольного эле-

мента (стрингер и обшивка) с учетом и без учета отвер-

стий под крепежные элементы, мм2. 
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Для предварительных расчетов принимаем k1 
равным 0,9. 

Необходимо учитывать влияние концентрации 
напряжений при наличии отверстий в силовых элемен-
тах с помощью коэффициента k2, учитывающего пони-
жение прочности силовых элементов при разрушаю-
щих нагрузках, который зависит от материала. Для 
алюминиевых сплавов принимаем k2 равным 0,9. 

С учетом того, что гибридная обшивка имеет 
слоистую структуру, а композитные клеевые пре-
преги, входящие в ее состав, имеют меньшую 
чувствительность к концентрации напряжений, 
чем алюминиевые сплавы, можно предположить, 
что коэффициент k2 будет несколько выше, поэто-
му для предварительных расчетов принимаем для 
гибридной обшивки k2 равным 0,95. 

Расчетное напряжение σр (МПа) для силового 
элемента гибридной конструкции, работающего 
на растяжение, рассчитывали по формуле: 

 
                               σр=k1·k2·σв.м,                            (11) 

 
где σв.м – предел прочности менее прочного материала 

гибридной конструкции, МПа; k1 – коэффициент ослаб-

ления сечения; k2 – коэффициент, учитывающий влия-

ние концентрации напряжений при наличии отверстий 

в силовых элементах. 
 
Для рассматриваемой панели крыла на базе 

листов и профилей из высокопрочного алюминий-
литиевого сплава и слоистого алюмостеклопла-
стика расчетное напряжение для силового эле-
мента конструкции σр (МПа) составляет: 

 
                                                                          (12) 

 

где        – предел прочности алюминиевого сплава, МПа. 
 
Для совместной работы элементов гибридной 

панели, в которой обшивка и стрингер могут 
иметь различные жесткостные характеристики, 
необходимо использовать редукционный коэффи-
циент по материалу, равный отношению модуля 
упругости обшивки к модулю упругости стрингера. 

В дальнейших расчетах по определению дей-
ствующих напряжений также используют редуци-
рованную площадь обшивки, прибавляя ее к истин-
ной площади стрингера. Полученные напряжения в 
материале стрингера умножают на редукционный 
коэффициент, получая напряжения в обшивке: 

 
                        σдоп. стр·φ=σдоп. обш.                    (13) 
 
Избыток прочности η определяется как 
 
                                                                          (14) 
 

где qн.с – поток несущей способности; qсум – суммарный 

(со стрингера и обшивки) поток нормальных сжимаю-

щих сил в панели, Н/мм; 

qн.с=σн.с·δпр,                          (15) 
 

где δпр – приведенная толщина панели, мм. 

 
Приведенная толщина панели δпр определяется 

по формуле: 
 
                                                                          (16) 
 

где tстр – шаг стрингеров, мм. 

 
Для расчета статической прочности гибридной 

панели крыла также использовали метод конечных 
элементов (МКЭ), где задавались механические харак-
теристики каждого из слоев гибридной обшивки. 

Достоинством МКЭ является возможность 
решения задач для области практически любой 
формы, в отличие от аналитических решений, кото-
рые могут быть получены только для задач с про-
стой геометрической формой исследуемого объекта. 
В связи с этим появление целого ряда коммерческих 
расчетных программ, реализующих этот метод, сде-
лали его основным инструментом инженера, выпол-
няющего расчеты на прочность [14–19]. 

В процессе расчета использовали метод послой-
ного упругого анализа, при котором рассчитывают-
ся нагрузки в слоях гибридной обшивки и, приме-
няя тот или иной критерий прочности к монослоям, 
определяли нагрузку первичного разрушения одно-
го из слоев. Трехмерная конечно-элементная модель 
фрагмента крупногабаритной стрингерной гибрид-
ной панели крыла показана на рис. 3. 

Рис. 3. Трехмерная конечно-элементная модель 

фрагмента крупногабаритной четырехстрингерной 

гибридной панели крыла 

Фрагмент гибридной панели, работающей на 
сжатие, состоит из обшивки с четырьмя прессован-
ными стрингерами и имеет габарит 455×600 мм. 
Стрингеры Z-образной формы из высокопрочного 
Al–Li сплава марки В-1469 расположены вдоль 
длинной стороны панели с шагом tстр=142,5 мм. 

Обшивка – гибридная и состоит из двух наружных 
монолитных листов толщиной 1,4 мм каждый из спла-
ва В-1469, слоистого алюмостеклопластика марки 
СИАЛ и двух прослоек склеивающего препрега. 
Суммарная номинальная толщина обшивки состав-
ляет 5 мм. Соединение стрингера с обшивкой осу-
ществляется при помощи двух слоев склеивающего 
препрега и титановых болт-заклепок Ø6 мм. Структур-
ная схема гибридной панели приведена на рис. 4. 
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Рис. 4. Структурная схема компонентов гибридной 

слоистой панели (обшивка+стрингер) 

Физико-механические характеристики элемен-
тов панели, используемые при математическом 
моделировании Al–Li сплавов и композитных 
клеевых препрегов, приведены в табл. 1. 

Конфигурация стрингера приведена на рис. 5. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 5. Геометрические размеры стрингера 

Смоделирована однопролетная панель с четырь-
мя стрингерами. В конечно-элементной модели 

(КЭМ) панели использовали изгибно-мембранные 
конечные элементы типа СQUAD4. Поскольку зада-
ча состояла в определении критической нагрузки 
несущей способности панели, то плотность расчет-
ной сетки КЭМ выбрана невысокой. Для соедине-
ния обшивки со стрингерами смоделирован контакт 
по соответствующим поверхностям. 

Гибридная обшивка смоделирована в виде 
пяти слоев (два наружных слоя из монолитного 
листа сплава марки В-1469, слой из слоистого 
алюмостеклопластика марки СИАЛ и две про-
слойки склеивающего препрега). На рис. 6 показана 
схема укладки слоев обшивки с их нумерацией. 

Рис. 6. Схема укладки слоев обшивки 

 
На торцах панели сформированы граничные 

условия для шарнирных опор. Перемещения тор-
цевых узлов связаны линейными кинематически-
ми зависимостями (MPC-элементы) с дополни-
тельным узлом, расположенным в центре жестко-
сти сечения панели. Нагрузка прикладывается в 
центре жесткости сечения с силой Р=2000 кН. 
Данная задача рассмотрена с использованием 
двух основных подходов к решению расчета кри-
тических усилий на основе:  

– бифуркационной постановки задачи (метод 
Buckling); 

– решения нелинейных уравнений равновесия 
системы (метод Implicit Nonlinear). 

Для нелинейного решения задачи должно быть 
приложено начальное отклонение от исходного со-
стояния конструкции в виде давления в 10-4 МПа. 

 
Результаты 

Пример расчета на прочность (несущую спо-
собность) гибридной панели крыла на базе листов 
и профилей из высокопрочного алюминий-
литиевого сплава и слоистого алюмостеклопла-
стика по разработаной методике показан в табл. 2. 

Таблица 1 

Физико-механические характеристики элементов панели,  

используемые при математическом моделировании 

Элементы панели 
Е G σв σ0,2 σпц Коэффициент 

Пуассона µ ГПа МПа 

СИАЛ 70,38 26,65 1020 336,6 255 0,33 

Обшивка: сплав В-1469+СИАЛ+ 
+склеивающий препрег 66,3 25,3 683,4 438,6 344,3 0,3 

Сплав В-1469 80,58 29,91 591,6 571,2 459 0,33 
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Таблица 2 

Расчет на прочность (несущую способность) гибридной панели крыла на базе листов  

и профилей из высокопрочного алюминий-литиевого сплава и слоистого  

алюмостеклопластика по разработанной методике* 

Условный номер 
стрингера 

Обшивка Дорожка Площадь Силовые факторы 

tобш δ0 δдор Fобш Fстр Fэл σн.с Рн.с 

мм мм2 МПа Н 

1 
11 4,78 4,78 366,86 430 796,86 423 337072 

142,5 4,78 

2 
11 4,78 4,78 681,15 430 1111,15 385,2 428015 

142,5 4,78 

3 
11 4,78 4,78 681,15 430 1111,15 385,2 428015 

142,5 4,78 

4 
11 4,78 4,78 366,86 430 796,86 423 337072 

142,5 4,78 

Для фрагмента крупногабаритной стрингерной гибридной панели крыла Σ1530170 

* tобш – ширина обшивки (равна шагу стрингеров); δ0, δдор – толщина обшивки и дорожки соответственно; Fобш, Fстр, Fэл – площадь 
поперечного сечения обшивки, стрингера и типового элемента гибридной панели соответственно; σн.с, Рн.с – напряжение и усилие 

несущей способности соответственно. 

Рис. 7. Первая форма потери устойчивости 

панели  

Рис. 8. Зависимость реакции закрепленного торца от 

перемещения свободного торца 

Рис. 9. Деформации гибридной панели  

при разрушающей нагрузке 

Рис. 10. Рассматриваемая зона обшивки для учета 

краевых эффектов при расчете 
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Рис. 11. Осевые напряжения (МПа) в слоях обшивки (номер слоя – см. рис. 6): 

а – 1 (сплав B-1469); б – 5 (сплав B-1469); в – 3 (СИАЛ) 

Рис. 12. Осевые напряжения 

(МПа) в стрингерах панели 

Рис. 13. Деформации (%) в слое обшивки (склеивающий препрег) 2 (а, б) и 4 (в, г) (номер слоя – см. рис. 6) 

вдоль оси X (а, в) и Y (б, г) соответственно  
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На рис. 7 показана общая форма потери устой-
чивости панели при нагрузке Ркр=2000 кН. Пред-
полагается, что данное значение критической 
нагрузки является завышенным, так как линей-
ный анализ не учитывает эффекта снижения жест-
кости панели из-за местной потери устойчивости 
ее элементов, которая предшествует общей поте-
ре устойчивости и снижает величину критической 
нагрузки. 

При решении данной задачи на основе нели-
нейных уравнений равновесия системы использо-
вали метод решения Ньютона–Рафсона. В процес-
се расчета контролировали величину реакции на 
закрепленном торце от перемещения свободного 
торца панели (рис. 8). Резкий рост перемещения 
свободного торца при незначительном увеличе-
нии прилагаемой нагрузки свидетельствует о при-
ближении к критической нагрузке общей потери 
устойчивости. Видно, что максимальное значение 
реакции R=1425 кH соответствует критической 
нагрузке общей потери устойчивости панели. 

Рис. 15. Запасы прочности по критерию Хилла в 

элементах слоя склеивающего препрега между полкой 

стрингера и обшивкой  

На рис. 9 в увеличенном масштабе приведены 
возможные деформации гибридной панели при 
разрушающей нагрузке. Для учета краевых эф-

фектов результаты расчета рассмотрены в зоне, 
указанной на рис. 10. На рис. 11 и 12 представле-
ны результаты расчета в виде напряжений в каж-
дом слое обшивки и в стрингерах при критиче-
ской нагрузке. На рис. 13 представлены результа-
ты расчета в виде деформаций в композитных 
слоях обшивки. На рис. 14 и 15 представлены 
результаты расчета в виде запаса прочности в 
композитных слоях обшивки. 

 
Обсуждение и заключения 

Разработана методика расчета на прочность 
гибридной панели крыла. Проведен расчет на 
прочность (несущую способность) гибридной 
панели крыла на базе листов и профилей из высо-
копрочного алюминий-литиевого сплава и слои-
стого алюмостеклопластика. 

Разработана конечно-элементная модель ги-
бридной панели. Конечно-элементная сетка смо-
делирована отдельно для каждого элемента пане-
ли (обшивки, стрингера, клеевого соединения 
между обшивкой и стрингером) и они соединены 
между собой при помощи контакта по соответ-
ствующим поверхностям. Гибридная обшивка 
смоделирована в виде отдельных слоев – двух 
наружных листов из алюминий-литиевого сплава 
В-1469, слоистого алюмостеклопластика марки 
СИАЛ и двух слоев склеивающего препрега; сум-
марная номинальная толщина обшивки составля-
ет 5 мм. Такой подход позволяет получить напря-
женное состояние в каждом из слоев гибридной 
обшивки при их совместной работе. 

Выполнен расчет несущей способности панели 
методом конечных элементов при линейной и нели-
нейной постановке задачи. При линейном расчете по-
лучена критическая нагрузка Ркр=2001,6 кН, значение 
которой завышено из-за того, что не учитывалось 
снижение жесткости панели при местной потере 
устойчивости, которая предшествует общей поте-
ре устойчивости панели. Поэтому произведен 
расчет с помощью нелинейных уравнений равно-
весия системы, в результате которого получена 
зависимость реакции закрепленного торца от пе-
ремещения свободного торца панели. При дости-

Рис. 14. Запасы прочности по критерию Хилла в элементах обшивки (склеивающий препрег) в слоях 2 (а)  

и 4 (б) (номер слоя – см. рис. 6) 



АВИАЦИОННЫЕ  МАТЕРИАЛЫ  И  ТЕХНОЛОГИИ                                                      №1 (40) 2016 

61 

жении нагрузки R=1425 кH происходит общая 
потеря устойчивости панели. 

Результаты расчетов методом конечных  
элементов показали, что при достижении крити-
ческой нагрузки напряжения во внешних слоях 
обшивки из сплава B-1469 составляют  
σmax=390 МПа, а в слое обшивки из СИАЛ – 
σmax=345 МПа, что превышает σ0,2сж=336 МПа. 
Минимальный запас прочности по композитным 

слоям обшивки по критерию Хилла составляет 
RFmin=4,21. Максимальные деформации в этих 
слоях составляют εmax=0,486%. 

Работа выполнена при финансовой поддержке 
Минобрнауки РФ в рамках Соглашения о предоставле-
нии субсидии №14.595.21.0002 от 22.08.2014 г., уни-
кальный идентификатор №RFMEFI59514X0002, с 
использованием оборудования ЦКП «Климатические 
испытания ФГУП „ВИАМ”». 
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