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Предложен подход к определению долговечности конструкции крыла транспортного самолёта при 

многоцелевом применении. Получены соотношения для расчёта долговечности по результатам ресурс-
ных испытаний в зависимости от профилей типовых полётов и относительного налёта на этих профилях 
в эксплуатации. Получены зависимости для расчёта этих повреждений в рамках известной модели дис-
кретной атмосферной турбулентности. Показана возможность уточнения расчёта усталостного повре-
ждения по экспериментальной интегральной повторяемости приращения перегрузок на воздушном эта-
пе.  

 
Долговечность конструкции, усталостное повреждение, профиль полёта, интегральная повторя-

емость, перегрузка, испытания. 
 
 

Введение 
Характерной особенностью  созда-

ваемых и стареющих самолётов является 
требование увеличения длительности экс-
плуатации. 

В мировой практике существует не-
сколько основных подходов к проектиро-
ванию авиационных конструкций. Изна-
чально самолёты создавали по методу 
обеспечения безопасного ресурса (safe-
life). Этот метод гарантирует конкретный 
период эксплуатации для всего парка са-
молётов данного типа при принятых оди-
наковых условиях без серьёзной вероят-
ности катастрофического или опасного 
усталостного разрушения. Многолетний 
опыт создания самолётов показал, что при 
необходимости увеличения ресурса целе-
сообразно применение метода эксплуата-
ционной живучести, который включает в 
себя принципы допустимости поврежде-
ния (damage tolerance) и безопасного раз-
рушения (fail-safe). Данный метод основан 
на предположении, что после поврежде-
ния либо разрушения одного или несколь-
ких элементов оставшаяся неповрежден-
ной часть конструкции должна выдержи-
вать эксплуатационные нагрузки. В связи 

с этим метод эксплуатационной живуче-
сти дополняют требованием периодиче-
ских осмотров в течение всего срока экс-
плуатации каждого самолёта.  

Ресурс самолёта ограничен «сверху» 
долговечностью регулярных зон кон-
струкции планера, которыми в основном 
являются продольные стыки нижних па-
нелей крыла и продольные стыки обши-
вок фюзеляжа. 

В работах [1-5] рассмотрены про-
блемы проектирования и установления 
ресурса эксплуатируемых самолётов.  

Заключение о ресурсе конструкции 
получают по результатам лабораторных 
ресурсных испытаний (РИ). Программу 
РИ разрабатывают на основе предполага-
емых профилей типовых полётов с учётом 
накопленной ранее статистики для само-
лётов аналогичной категории. Нагрузки 
на воздушных участках типовых полётов 
находят в соответствии с отраслевым 
стандартом турбулентности атмосферы 
[6]. В процессе эксплуатации профили ти-
повых полётов уточняют, возможна экс-
плуатация самолёта как транспортного 
средства по не предполагавшимся ранее 
профилям. Для самолёта Бе-200ЧС наибо-
лее повреждающими являются участки 
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полётов на пожаротушение, для которых 
характерным является полёт на высотах 
до 400 м в зоне повышенной турбулент-
ности. Однако отраслевой стандарт не 
устанавливает характеристики турбулент-
ности на высотах до 300 м [6].  

Цель данной статьи состоит в полу-
чении расчётных зависимостей для 
нахождения долговечности регулярных 
зон конструкции по результатам ресурс-
ных испытаний и данным лётных измере-
ний перегрузок в центре тяжести при мно-
гоцелевом применении самолёта. Рас-
смотренный подход соответствует методу 
обеспечения безопасного ресурса. 

 
Соотношения  

для расчёта долговечности  
при многоцелевом применении 
Пусть в процессе ресурсных испы-

таний долговечность до возникновения 
трещин в регулярных зонах составила 
испλ  блоков нагружения (типовых полё-

тов). Усталостное повреждение за один 
блок программы РИ обозначим испD , то-
гда общее усталостное повреждение в ис-
пытаниях составит 

 
исписпри DD λ⋅= .                                      (1) 

 
В зависимости от решаемой задачи в 

качестве испλ  может быть принято и под-
тверждённое в испытаниях число блоков 
нагрузок, при котором усталостные тре-
щины в регулярных зонах не возникли. 

Рассмотрим случай, когда самолёт 
эксплуатируется по k профилям типовых 
полётов. Обозначим усталостное повре-
ждение на i-м профиле Di, относительный 
налёт iα  и суммарное число обобщенных 
типовых полётов при многоцелевом при-
менении λ . 

Усталостное повреждение за λ  по-
лётов в эксплуатации равно 

 

∑ λ⋅=
k

i
iiэксп DD , 

 

где iλ  - число типовых полётов на i-м 
профиле;   

ii α⋅λ=λ , 

∑ α⋅⋅λ=
k

i
iiэксп DD ,                               (2) 

1
k

i
i =α∑ . 

 
Условие отсутствия разрушения в 

эксплуатации запишем в виде 
 

риэксп DD ≤ . 
 

Это соотношение с учётом (1) и (2) 
примет вид 

 

испi

k

i исп

i

D
D

λ≤α⋅⋅λ ∑ .                              (3) 

 
Выражение (3) позволяет определить 

допустимое число обобщённых типовых 
полётов и налёт на каждом профиле полё-
та при заданных значениях iα . 

В процессе эксплуатации удобно 
фиксировать время налёта для каждого 
типового полёта. Долговечности в лётных 
часах, соответствующие программе РИ и 
i-му профилю, составляют 

 
iiiисписписп T,T τ⋅λ=τ⋅λ= , 

 
где iисп , ττ  - время типового полёта, при-
нятого в испытаниях, и время для i-го 
профиля. Тогда 

i

i
i

исп

исп
исп

T
,

T
τ

=λ
τ

=λ . 

После подстановки этих соотноше-
ний в (3) имеем 

 

испi
i

исп
k

i исп

i TT
D
D

≤⋅
τ

τ
⋅∑ .                          (4) 

 
Для того чтобы воспользоваться (3) 

или (4), необходимо знать усталостное 
повреждение, накапливаемое за один блок 
программы ресурсных испытаний и за ти-
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повой полёт каждого из рассматриваемых 
профилей. 

Усталостное повреждение элемента 
конструкции за i-й типовой полёт есть 
сумма усталостного повреждения от слу-
чайных нагрузок, обусловленных турбу-
лентностью атмосферы, и повреждения от 
закономерно повторяющегося в каждом 
полёте цикла «земля-воздух-земля» (ЗВЗ). 
Рассмотрим последовательно определение 
указанных повреждений. Для сокращения 
записи опустим индекс i. 

Расчёт усталостного повреждения 
выполним с использованием гипотезы ли-
нейного суммирования, зависимости для 
нахождения эквивалентных напряжений 
отнулевого цикла нагрузок, степенного 
уравнения кривой усталости элемента 
конструкции. 

 
Повреждение  

от случайных нагрузок 
Отраслевой стандарт «Модель тур-

булентности атмосферы» ОСТ 1 02514–84 
устанавливает характеристики турбулент-
ности,  влияющие на прочность и вынос-
ливость конструкции для всех стадий про-
ектирования, испытаний и эксплуатации 
[6]. В стандарте регламентирована инте-
гральная повторяемость дискретных вер-
тикальных воздушных порывов, превы-
шающих вертикальную скорость заданной 
величины на 1 км пролетаемого самолё-
том пути, в зависимости от высоты полёта 

 

wC
w

o eF)w(F
−

⋅= ,  
 

где wo C,F  – параметры интегральной 
повторяемости порывов, зависящие от 
высоты полёта; oF  – общее число порывов 
на 1 км пути; F(w) – число порывов на 
1 км пути с эффективной вертикальной 
скоростью, превышающей w. 

Приращение вертикальной перегруз-
ки Δny в центре масс самолёта зависит от 
вертикальной скорости порыва: 

 

j
j

крjoy
y К

G2
SwVC

n ⋅
ρ

=∆
α

,  

где jV  – индикаторная скорость полёта на 
высоте jH , 0ρ  – плотность воздуха на 
уровне моря, jG  – вес самолёта на j-м ре-
жиме полёта, jK  – коэффициент ослабле-
ния порыва [6]. 

Каждый этап типового полёта, 
включающего набор высоты, крейсерский 
полёт, снижение и посадку, разобьём по 
времени на несколько режимов с посто-
янными для каждого режима скоростью, 
высотой, весами самолёта и топлива в 
крыле. Общее число режимов за весь ти-
повой полёт обозначим через r. Опреде-
лим высоту Hj, скорость Vj, веса самолёта 
Gj и топлива тjG , пролетаемый путь Lj для 
каждого j–го режима полёта. 

С учётом пути Lj, пролетаемом на j–
м режиме, число порывов, превышающих 
скорость  w, составит 

 

wjC
w

ojjj eFL)w(F
−

= .  
 
Введём обозначение 
 

j
j

крwjjoy
nj К

G2
SCVC

C ⋅
ρ

=
α

.                        (5) 

Тогда 
 

nj

y

C
n

ojjyj eFL)n(F
∆

−

=∆ .  
 

Вероятность превышения перегрузки 
Δny на j–м режиме 

 

nj

y

C
n

ojj

yj
yj e

FL
)n(F

)n(P
∆

−

=
∆

=∆ . 

 
Плотность вероятности распределе-

ния приращений перегрузки 
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Вероятность попадания в интервал 

dΔny составит 
 

yyj nd)n( ∆∆ϕ . 
 

Поскольку общее число перегрузок 
на режиме равно ojj FL ⋅ , то приращение 
числа циклов нагрузок 

 
yyjojj ndnFLdn ∆∆= )(ϕ  

 
или 

y
C
n

nj

ojj nde
C

FL
dn nj

y

∆=
∆

−

. 

 
Накопленное на j–м режиме уста-

лостное повреждение в соответствии с 
линейной гипотезой суммирования уста-
лостных повреждений равно 

 

∫ ∫ ∆==
∆

−

y
C
n

nj

ojj
j nde

N
1

C
FL

N
dnD nj

y

.  

 
В соответствии с формулой Одинга 

эквивалентное напряжение отнулевого 
цикла нагрузок на j-м режиме полёта  

 
)n1(n2 yyjэкв ∆+∆⋅σ=σ , 

 
где jσ  – напряжение при единичной пе-
регрузке на j-м режиме полёта, 
 

).()()(

,

zc
G
G

zb
G
G

zaM

M
M

тo

тj

co

cj
j

jэ

э

j

−⋅−⋅=

⋅=
σ

σ
     (6) 

 
Здесь ээ ,M σ  – эксплуатационные из-
гибающий момент в сечении крыла и  
напряжение в элементе конструкции при 

этом моменте, определённое по результа-
там расчёта общего напряжённого состоя-
ния крыла методом конечных элементов; 

jM  - изгибающий момент в сечении кры-
ла при единичной перегрузке на j–м ре-
жиме полёта; тjсj G,G  - веса самолёта и 
топлива в крыле на j–м режиме полёта; 

тосо G,G  - веса самолёта и топлива в 
крыле, при которых выполнен расчёт из-
гибающих моментов; a(z),  b(z),  c(z) - па-
раметры зависимости изгибающего мо-
мента от весов самолёта, топлива в консо-
ли и веса крыла при единичной перегруз-
ке для сечения крыла с координатой z. 

Степенное уравнение кривой устало-
сти примем в виде 

 
CN m =σ⋅ , 

 
где N – число циклов до разрушения при 
регулярном нагружении; σ  - максималь-
ное напряжение отнулевого цикла нагру-
зок; C, m – параметры уравнения. 

С учётом степенного уравнения кри-
вой усталости получим 

 

( )( ) 2
m

yym
j

j n1n2СN −∆+∆
σ

= .  

 
Зависимость для расчёта накоплен-

ного повреждения на j–м режиме полёта 
для дискретной схемы атмосферной тур-
булентности примет вид 

 

y
C
n

2
m

yy
m
j

nj

ojj
j nde))n1(n2(

CC
FL

D nj

y

∆∆+∆⋅σ⋅
⋅

=
∆

−

∫ .

(7) 
 

Усталостное повреждение от слу-
чайных нагрузок на всех режимах i-го ти-
пового полёта 

 

∑
=

=
r

1j
jсл DD .                                             (8) 
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Расчёт повреждения от цикла ЗВЗ 
В соответствии с рекомендациями 

ЦАГИ для определения максимального 
приращения перегрузки цикла ЗВЗ необ-
ходимо принимать 

 
694,0)n(F звз

maxyc =∆ .  
 

Это следует из допущения об экспо-
ненциальном распределении пиковых 
значений приращения перегрузки за типо-
вой полёт: 

 
)n(F

maxy
yce)n(P ∆−=∆ .  

 
В качестве вероятности превышения 

пиковых значений предложено принимать 
5,0)n(P maxy =∆ . Условие для нахождения 

приращения перегрузки цикла ЗВЗ имеет 
вид 

 

694,0)
C
n

exp(FL
r

1j nj

звз
maxy

ojj =
∆

−∑
=

.              (9) 

 
Это уравнение легко решить числен-

но относительно звз
maxyn∆ . 

Максимальная перегрузка цикла ЗВЗ 
 

звз
maxy

звз
maxy n1n ∆+= . 

 
Максимальное напряжение в рассчи-

тываемом элементе конструкции 
 

звз
maxyср

звз
max n⋅σ=σ , 

 
где срσ - среднее значение напряжения 
при единичной перегрузке на режимах 
полёта. 

В качестве минимального напряже-
ния цикла ЗВЗ принимают значение, соот-
ветствующее наземным режимам эксплу-
атации или пропорциональное срσ : 

 

ср
звз
min t σ⋅−=σ . 

 
Эквивалентное напряжение  цикла  

ЗВЗ найдём по формуле Одинга 
 

)( звз
min

звз
max

звз
max

звз
экв σ−σσ=σ  

или 
 

)tn(n звз
maxy

звз
maxyср

звз
экв +⋅σ=σ . 

 
Число циклов до разрушения при ре-

гулярном нагружении с этим напряжени-
ем равно 

 

mзвз
экв

ЗВЗ )(
СN

σ
= . 

 
Усталостное повреждение от цикла 

ЗВЗ за один типовой полёт  
 

звззвз N/1D = . 
 

Суммарное усталостное поврежде-
ние за i-й типовой полёт составит 

 
слзвзi DDD += .     (10) 

 
Расчёт повреждения  

за блок нагрузок в испытаниях 
При блочном нагружении конструк-

ции в ресурсных испытаниях известна по-
следовательность экстремумов силовых 
факторов, в частности изгибающих мо-
ментов, в каждом сечении крыла. В ре-
зультате схематизации этой последова-
тельности методом полных циклов может 
быть получено сочетание максимальных 

imaxM  и минимальных iminM  изгибающих 
моментов и число циклов их повторения 

in  в одном блоке программы РИ. Экви-
валентный отнулевой момент равен 

 
( )iminimaximaxi0 MMMM −= . 

 
Изгибающий момент, вносящий за 

один цикл такое же усталостное повре-
ждение, как и блок нагрузок, равен 
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( )m
1

m
i0iэкв MnM ∑ ⋅= . 

 
Напряжение в элементе конструк-

ции, соответствующее этому моменту, 
равно 

 

эквэ

э

экв М
М

⋅
σ

=σ . 

 
Усталостное повреждение за блок 

программы ресурсных испытаний соста-
вит  

 
m
эквисп C

1D σ⋅= .                                       (11) 

 
Соотношения (10), (11) позволяют 

решить задачу об обосновании долговеч-
ности регулярных зон крыла самолёта со-
гласно (3) или (4) при многоцелевом при-
менении по результатам ресурсных испы-
таний. Пределы применимости обуслов-
лены принятой гипотезой о линейном 
суммировании усталостных повреждений, 
что исключает необходимость в использо-
вании дополнительных (зачастую проти-
воречивых) эмпирических коэффициен-
тов. Преимущество состоит в исключении 
параметра С, который зависит и от техно-
логии изготовления натурной конструк-
ции. В случае, когда условия эксплуата-
ции самолёта, например Бе-200ЧС при 
полётах на пожаротушение, не соответ-
ствуют ограничениям, указанным в [6], 
целесообразно применение следующего 
подхода.  

Усталостное повреждение (7) на j-м 
режиме типового полёта зависит от пара-
метров 0F  и nC  интегральной повторяе-
мости приращения перегрузок. Эти пара-
метры могут быть найдены по результа-
там обработки лётных измерений прира-

щений перегрузок. При этом важно син-
хронизировать значения приращений пе-
регрузок с весами самолёта и топлива в 
крыле. Напряжения при единичной  пере-
грузке должны быть найдены согласно (6) 
для рассматриваемого режима типового 
полёта. 

На рис. 1 представлены результаты 
расчёта приращений перегрузок в центре 
масс самолёта Бе-200ЧС при выполнении 
транспортных полётов. Для сопоставле-
ния представлены интегральные повторя-
емости приращений перегрузок за один 
полёт самолётов RRJ-95LR и Ту-134. Дан-
ные по этим самолётам приведены в ста-
тье [7]. В ней отмечено, что повторяе-
мость Ту-134 соответствует лётным изме-
рениям, а RRJ-95LR – расчётам по ОСТ 1 
02514-84 [6].  

На этом же рисунке пунктирной ли-
нией представлена интегральная повторя-
емость приращений перегрузок самолёта 
Бе-200ЧС при полётах на пожаротушение 
по типовому профилю, рассчитанная со-
гласно ОСТ [6]. Сплошная линия соответ-
ствует данным лётных измерений эквива-
лентных моментов в четырёх сечениях 
крыла, по которым восстановлена инте-
гральная повторяемость приращений пе-
регрузок в центре масс самолёта при та-
ких полётах. 

Данные, показанные на рис. 1, поз-
воляют отметить, что интегральная по-
вторяемость приращений yn  при полётах 
на пожаротушение превышает соответ-
ствующую повторяемость согласно [6].  

Величина усталостного повреждения 
(7) регулярной зоны конструкции за один 
типовой полёт с учётом 0F  и nC , найден-
ных по результатам измерений перегрузок 
при полётах на пожаротушение, оказыва-
ется выше в 2,75 раза. 
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Рис.1. Интегральная повторяемость приращения перегрузки  
в центре масс самолётов на воздушном режиме за один полёт 
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An approach is proposed to determine the durability of transport aircraft wing structure in multi-purpose 

use. Relationships are obtained for durability calculations based on fatigue test results depending on typical 
flight profiles and their relative flying time in service. Dependences are obtained for the calculation of damages 
within the framework of the known discrete model of atmospheric turbulence. The possibility of refining the 
fatigue damage calculation using the experimental cumulative probability of flight overload increment is shown. 
Applying to Be-200ChS aircraft, the fatigue damage in firefighting flights obtained from flight test data was 
found to be 2.75 times greater than the value calculated by the known method. 
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