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ВВЕДЕНИЕ 
 

Усталость металлов является одной из наиболее распространен-
ных причин разрушения машин. Для авиационных конструкций 
(АК) проблема усталости особенно актуальна. Обусловлено это 
тем, что требования минимизации массы АК не позволяют обеспе-
чить необходимую несущую способность наиболее простым путем 
– за счет увеличения запасов прочности. Необходимость анализа 
усталостной прочности АК определяется нормативными докумен-
тами международной организации гражданской авиации (ICAO). 

Проблема усталостного ресурса в авиации приобрела особую 
остроту в пятидесятые годы прошлого столетия с началом эксплуа-
тации самолетов, рассчитанных на большие сроки службы. Для со-
временных воздушных судов (ВС) из соображений экономической 
эффективности необходимо обеспечивать срок эксплуатации не 
менее 30 лет, а ресурс – 40…80 тысяч часов налета без снижения 
несущей способности конструкции и достижения предельного со-
стояния.  

Предотвращение разрушения конструкции ВС вследствие уста-
лости обеспечивается комплексом мероприятий, предусматриваю-
щих расчетное оценивание и экспериментальное подтверждение 
ресурсных характеристик конструктивных элементов (КЭ), инст-
рументальное выявление возникающих с наработкой усталостных 
повреждений мониторинг их развития до предельного состояния, 
прогнозирование остаточного ресурса. Эти мероприятия реализу-
ются как на этапе создания нового образца самолета, в частности 
при проведении натурных испытаний, так и на стадии эксплуата-
ции. 

Натурные усталостные испытания – необходимый этап созда-
ния ВС, который является достаточно продолжительным и затрат-
ным. Длительность ресурсных испытаний задается программами по 
моделированию жизненного цикла самолета. Однако продолжи-
тельность испытаний может существенно возрастать из-за переры-
вов для устранения дефектов и повреждений. Обширное разруше-
ние конструкции вследствие развития усталостных трещин, как 
правило, приводит к прекращению натурных испытаний. Эти об-
стоятельства в существенной степени увеличивают длительность 
этапа натурных ресурсных испытаний, что приводит к необосно-
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ванной отсрочке начала эксплуатации новой техники. Следова-
тельно, ранняя диагностика усталостного повреждения и объектив-
ный мониторинг развития обнаруженных дефектов в процессе ис-
пытаний авиационной техники (АТ) является актуальной пробле-
мой. 

Проведение периодического и непрерывного контроля техниче-
ского состояния (ТС) ВС в эксплуатации является необходимым 
условием обеспечения безопасности конструкции по условиям 
прочности.  

Периодический контроль осуществляется при плановых формах 
обслуживания, а непрерывный (мониторинг) – в процессе постоян-
ного поступления диагностической информации от встроенных 
датчиков (сенсоров) поврежденности. На основании данных кон-
троля уточняются и корректируются заданные ресурсные характе-
ристики ВС, оценивается текущая остаточная прочность КЭ, осу-
ществляется прогнозирование их остаточной работоспособности, 
принимаются управляющие решения на последующий этап экс-
плуатации. Мониторинг ТС критических элементов конструкции 
самолета обеспечивает реализацию принципа их эксплуатации по 
фактическому состоянию. 

Таким образом, разработка эффективных и адекватных методов 
контроля ТС АК, которые могут быть использованы при стендовых 
испытаниях и в эксплуатации является актуальной и приоритетной 
проблемой.  

В настоящей монографии представлены результаты исследова-
ний данной проблемы, которые проводились на протяжении по-
следних лет на кафедре конструкции летательных аппаратов в На-
циональном авиационном университете.  

В первой главе на основании анализа современных концепций 
обеспечения ресурса АК при проектировании и в эксплуатации 
проанализированы некоторые проблемные аспекты контроля уста-
лостной поврежденности в эксплуатации и при ремонте. Изложен 
новый подход к оценке надежности выявления трещин при нераз-
рушающем контроле, современный подход к реализации монито-
ринга ТС АК в эксплуатации на основе автоматизированных сис-
тем SHM (Structural Health Monitoring). Показано, что один из спо-
собов мониторинга состояния конструктивных элементов состоит 
в применении датчиков (сенсоров) усталостного повреждения, 
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чувствительным элементом которых является деформационный 
рельеф (ДР) поверхности. Проанализированы физические аспекты 
процессов пластического деформирования и микроразрушения ме-
таллов, в частности их размерные масштабы, особенности форми-
рования и развития ДР, его фрактальность.  

Вторая глава монографии посвящена исследованиям ДР на по-
верхности алюминиевых сплавов. Описаны новые методы регист-
рации ДР, его двух- и трехмерного представления, автоматизиро-
ванного определения численных показателей ДР с применением 
оптоэлектронной и интерференционно – профилометрической ап-
паратуры. В этой же главе изложены статистическая модель фор-
мирования кластеров ДР на поверхности плакирующего слоя и ма-
тематическая модель повреждаемости плакирующего слоя, объяс-
няющая негативное влияние плакировки на усталостную прочность 
конструкционных алюминиевых сплавов.  

В третьей главе изложены результаты исследований поведения 
ДР на поверхности плакированных алюминиевых сплавов при цик-
лическом нагружении  – изгибе и растяжении, причем как при ре-
гулярном, так и при случайном циклическом растяжении. Особое 
внимание уделено структурно чувствительным образцам-
свидетелям (сенсорам) усталостного повреждения – их конфигура-
ции, чувствительности, работоспособности. На основании полу-
ченных результатов предлагается методология прогнозирования 
остаточного ресурса авиационных конструкций по показателям ДР 
поверхности плакирующего слоя. Практическая реализация такой 
методологии возможна на базе специально разработанной автома-
тизированной бортовой системы мониторинга усталостной повре-
жденности конструктивных элементов ВС.  

Четвертая глава монографии посвящена прогнозированию ре-
сурса самолетов стареющего парка по критериям многоочагового 
повреждения заклепочных соединений. Несмотря на важность и 
актуальность, что отмечено в нормативных документах по регули-
рованию летной годности, проблема многоочагового повреждения 
(multiple site damage – MSD) авиационных конструкций недоста-
точно освящена в отечественной научно-технической литературе. В 
монографии предложена вероятностная модель многоочагового 
усталостного повреждения, базирующаяся на статистическом пред-
ставлении таких факторов, как наработка до образования усталост-
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ных трещин, распределение длины усталостных трещин, их объе-
динение. На основании данной модели становится возможным 
осуществлять прогнозирование надежности заклепочного соедине-
ния и вероятностное прогнозирование его остаточного ресурса. 

Монография может быть полезна для специалистов, занимаю-
щихся вопросами проектирования, изготовления, ремонта и экс-
плуатации авиационной техники. Изложенные в ней материалы 
могут использоваться преподавательским составом учебных заве-
дений авиационного профиля для постановки соответствующих 
учебных курсов, а также студентами авиационных и машинострои-
тельных вузов.  
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Глава 1. УСТАЛОСТЬ КАК ОПРЕДЕЛЯЮЩИЙ ФАКТОР 
РЕСУРСА АВИАЦИОННЫХ КОНСТРУКЦИЙ 

 
1.1. Современные концепции обеспечения ресурса                
авиационных конструкций при проектировании                          

и в эксплуатации 
 
Современные самолеты и авиационные двигатели – это слож-

ные высокотехнологические машины, которые проектируются и 
изготовляются для длительного и интенсивного использования, и к 
которым предъявляются повышенные требования безопасности. 
АК подвергаются интенсивному нагружению в эксплуатации из-за 
действующих силовых, температурных и химических воздействий. 
Широкий спектр повреждающих факторов вызывает деградацию 
материалов деталей конструкции, развитие которой во времени 
обычно описывается процессом накопления повреждений (повреж-
даемостью), а предельно допускаемый уровень такой деградации 
(накопленных повреждений) характеризуется тем или иным крите-
рием предельного состояния.  

Наработку объекта от начала или возобновления эксплуатации 
до наступления предельного состояния называют ресурсом [1]. В 
зависимости от того, как выбирают начальный момент времени, в 
каких единицах измеряют продолжительность эксплуатации и что 
понимают под предельным состоянием, понятие ресурса получает 
различное толкование. Основные существующие концепции обес-
печения ресурса авиационных конструкций при проектировании и 
в эксплуатации направлены на реализацию одного из фундамен-
тальных принципов безопасного функционирования авиационной 
техники – безопасность конструкции по условиям прочности 
(БУП).  

Согласно нормативным требованиям БУП – это свойство (ка-
чество) конструкции и способ поддержания ее прочности в экс-
плуатации, которые позволяют с высокой вероятностью сохранять 
прочность конструкции на уровне не ниже допустимого. Это отно-
сится к случаям снижения исходной прочности, вызванного дегра-
дационными процессами и/или их комбинацией (усталость, корро-
зия и др.), а также из-за случайных повреждений или поврежде-
ниями от дискретных источников [2].  
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При создании конструкции различают три основных принципа 
обеспечения ее БУП [2]: 

1. Безопасный ресурс (срок службы); 
2. Безопасность разрушения (повреждения).  
3. Допустимость повреждения;  
Реализация данных принципов определяет ту или иную концеп-

цию взаимоотношений между организациями, которые занимаются 
проектированием авиационной техники, ее изготовлением, экс-
плуатацией и государственными органами, регулирующими дея-
тельность авиации.  

Безопасный ресурс. Широко используемая на протяжении мно-
гих лет концепция проектирования по безопасному ресурсу (Safe 
Life) берет свое начало с 50-х годов прошлого столетия, когда на-
чиналось бурное развитие гражданской авиации, а военная авиация 
в США и Европе переориентировалась на послевоенное функцио-
нирование [3]. На тот период основные показатели целостности 
конструкций самолетов базировались на критериях статической 
прочности, которые развивались в направлениях усовершенствова-
ния методов прочностных расчетов и проведения статических ис-
пытаний на прочность. Значительное внимание уделялось отработ-
ке методологии получения информации о нагруженности конст-
рукций в полете, что способствовало повышению точности оценок 
их статической прочности. 

Однако опыт эксплуатации гражданских и военных ВС, особен-
но оснащенных реактивными двигателями, показывал определяю-
щее влияние усталостных повреждений на прочность конструкций 
из алюминиевых сплавов. Внедрение в практику расчета ресурсных 
показателей ВС характеристик усталости материалов не привело к 
положительным результатам. Это было обусловлено несовершен-
ной методологией получения таких характеристик (стационарность 
циклического нагружения, недостаточный учет напряженно-
деформированного состояния в зонах концентрации напряжений, 
отсутствие представлений о стадийности усталостного разрушения 
и т.д.), а также существенным разбросом значений циклической 
долговечности. Для обеспечения безопасности полетов и недопу-
щения усталостного разрушения АК в эксплуатации их срок служ-
бы существенно ограничивался с поэтапной пролонгацией в облас-
ти маловероятного появления усталостных повреждений, что не 
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требовало проведения тщательного контроля повреждений 
(рис. 1а). При такой концепции проектирования в определенной 
степени обеспечивалась безопасность усталостного разрушения, 
однако существенное ограничения наработки для многих исправ-
ных конструкций, преждевременное прекращение их использова-
ния вступало в противоречие с коммерческими аспектами эксплуа-
тации АТ [3].  

 

 
а 

 
б 

Рис.1.1. Схема представления основных концепций проектирования АК 

на примере кривых усталости [4]: концепция безопасного ресурса (а); 

концепции допустимости повреждений и безопасного повреждения (б) 
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Концепция безопасного ресурса, согласно нормативным доку-
ментам, определяется как свойство конструкции и способ обеспе-
чения ее БУП, при котором не требуется специальный контроль в 
эксплуатации. Ее реализация осуществляется путем установления 
допустимой наработки (в числах полетов, посадок, летных часов, 
циклов функционирования, годах использования), которая харак-
теризует темп снижения прочности за счет деградационных про-
цессов (усталость, коррозия и др.), и в течение которой в конструк-
ции не будут возникать повреждения, снижающие прочность ниже 
допустимого уровня [2].  

Безопасность разрушения (повреждения). Большинство про-
блемных аспектов в рамках концепции безопасного ресурса было 
снято благодаря внедрению в конце 50-ых годов прошлого столе-
тия новой концепции проектирования самолетных конструкций – 
безопасности разрушения (повреждения) (Fail-Safe) [2]. При этом 
основной акцент делался на понятии многоэлементной конструк-
ции с установленными требованиями прочности для отказа одного 
элемента конструкции или частичного отказа. Внедрение новой 
концепции сопровождалось обширными прочностными испыта-
ниями конструкций, при этом безопасность разрушения обеспечи-
валась в пределах безопасного ресурса более эффективно, с ис-
пользованием экономически обоснованных мероприятий. Основ-
ное внимание уделялось прочности (статической) конструкции в 
целом, без учета отказов отдельных конструктивных элементов. Не 
рассматривалась природа разрушения таких элементов, изменение 
их состояния с наработкой, их усталостный ресурс. Поэтому риск 
отказа конструкции за пределами безопасного ресурса оставался 
достаточно высоким.  

Несмотря на определенные недостатки, концепция безопасности 
разрушения является одной из определяющих при проектировании 
АТ и формулируется как свойство конструкции и способ обеспече-
ния ее БУП путем создания такой конструкции, что после возмож-
ного ее существенного повреждения или разрушения одного из ос-
новных силовых элементов остаточная прочность, несмотря на 
неотремонтированное состояние, не снизится более чем до до-
пустимого уровня, за интервал времени, в течение которого повре-
ждение (разрушение) будет заведомо обнаружено [2]. 
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К середине 70-х годов прошлого столетия эксперты в областях 
проектирования, эксплуатации и нормативного обеспечения летной 
годности АТ, основываясь на двадцатилетнем опыте ее конструи-
рования и использования, пришли к заключению о необходимости 
совершенствования стратегии проектирования и эксплуатации 
авиационных конструкций. Немаловажным побуждающим факто-
ром при этом явилась новая и актуальная проблема прогнозирова-
ния усталостного ресурса для стареющего парка самолетов с уче-
том MSD – многоочагового повреждения (Глава 4). В основу новой 
концепции, которая получила название допустимость повреждения, 
закладывался принцип осуществления тщательного контроля ТС 
конструкции с целью своевременного и надежного выявления по-
вреждений, развивающихся во времени (усталость, коррозия).  

Допустимость повреждения. Концепция допустимости по-
вреждения (Damage Tolerance) берет свое начало с 1958 года, когда 
в ВВС США была введена в действие программа ASIP (Aircraft 
Structural Integrity Program), в которой делался акцент на проблеме 
инициирования усталостных повреждениях в конструкциях [3]. 
Развитие и совершенствование положений программы ASIP приве-
ло к тому, что к 1975 году в ВВС США вместо концепции безопас-
ного ресурса начал использоваться подход, основанный на механи-
ке усталостного разрушения, и который по существу охватывал 
концепцию допускаемого повреждения, но с акцентом на предпо-
ложение, что дефекты присутствуют на ранней стадии службы са-
молета. Базовыми принципами новой концепции являлись положе-
ние о «медленном росте трещины» (slow crack growth) и концепция 
безопасного повреждения (рис 1б). Положение о предполагаемых 
начальных дефектах используется для определения временных ог-
раничений на проведения осмотров и инспекционных интервалов. 
Положение о приостановке распространения трещин (crack-arrest) в 
концепции безопасного повреждения конструкций компенсировано 
требованиями по предельным нагрузкам, основанными на возмож-
ностях обнаружения повреждений. Опыт использования програм-
мы ASIP с 1975 года показал чрезвычайную ее эффективность в 
обеспечении безопасности, например, количество отказов конст-
рукции фюзеляжа уменьшилось приблизительно на 80% [3]. Сего-
дняшнее видение принципов допустимости повреждений для само-
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летов ВВС США в рамках еще действующей программы ASIP из-
ложено в доступном для ознакомления руководстве [5]. 

Необходимо отметить, что положение о наличии начальных де-
фектов в конструкции до ее эксплуатации (см. п. 4.3.1) эффективно 
используется для сравнения и согласования характеристик допус-
тимости повреждения между различными типами ВС. В то же вре-
мя положение о медленном росте трещины для гражданских ком-
мерческих самолетов внедрялось с затруднениями из-за недоста-
точно исследованных проблем образования и распространения ус-
талостных трещин (п. 4.3), а также из-за проблемных вопросов на-
дежности и достоверности обнаружения повреждений (п. 1.2.2). 

Концепция допустимости повреждений охватывает очень ши-
рокий спектр понятий и принципов, которые закладываются при 
проектировании АК и реализуются в процессе их эксплуатации со-
гласно нормативным требованиям по обеспечению летной годно-
сти АТ. В нормативных документах суть данной концепции фор-
мулируется так: «Допустимость повреждения – свойство конст-
рукции и способ обеспечения ее БУП путем установления сроков 
первого и последующих осмотров конструкции в эксплуатации с 
целью обнаружения возможного повреждения и последующего ре-
монта конструкции или замены поврежденного элемента, до на-
ступления того состояния, когда снижение прочности окажется 
недопустимым» [2].  

Данное определение фактически согласовывает концепцию до-
пустимости повреждений при проектировании с обеспечением дол-
говечности в эксплуатации – способностью конструкции сохранять 
работоспособное состояние при наличии усталостных, коррозион-
ных повреждений или деградации из-за воздействия внешней сре-
ды до тех пор, пока состоянием конструкции можно управлять эко-
номически приемлемым обслуживанием и инспекционными про-
граммами [3]. Таким образом, положения концепции допустимости 
повреждений и характеристики долговечности конструкции, кото-
рые, в своей взаимосвязи, направлены на обеспечение безопасно-
сти полетов и эффективности эксплуатации должны присутство-
вать при проектировании, изготовлении, обслуживании и норма-
тивном регулировании летной годности современных ВС.  

Практическая реализация концепции безопасного повреждения 
с целью обеспечения усталостной долговечности самолетных кон-
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струкций требует решения целого комплекса проблемных задач   
[3-7]. Одна группа таких задач относится к области механики уста-
лостного разрушения и включает: 

1) определение наработки до образования усталостной трещи-
ны начальной длины; 

2) прогнозирование кинетики роста усталостной трещины в 
условиях эксплуатационного нагружения; 

3) обоснование предельных состояний критических элементов 
конструкции с трещинами; 

4) определение остаточной прочность как функции длины 
трещины. 

Другая группа задач обозначает проблему контроля ТС АК в 
эксплуатации и включает: 

5) обеспечение максимальной контролепригодности конструк-
ции, в особенности ее критических элементов; 

6) обоснование методологии неразрушающего контроля ТС 
конструкции, в том числе вопросы надежности и достоверности об-
наружения повреждений; 

7) выбор стратегии контроля ТС конструкции – обоснование 
границ и интервалов для периодического контроля и методологии 
непрерывного контроля (мониторинг). 

Вполне очевидно, что данные задачи не являются изолирован-
ными в рамках обозначенных групп. Они взаимосвязаны и допол-
няют друг друга. Задачи первой группы направлены на решение 
проблем прогнозирования возникновения и развития повреждений, 
прогнозирования предельных состояний и остаточного ресурса кон-
струкций. Вторая группа задач – на решение проблем обнаружения 
таких повреждений, проблем оценки текущего ТС и, на основании 
методического обеспечения от решений задач первой группы, на 
выработку управляющих решений по обеспечению безопасной экс-
плуатации АТ до оптимального уровня выработки усталостного ре-
сурса.   
 

1.2. Контроль усталостной поврежденности авиационных 
конструкций  в эксплуатации и при ремонте 

 
Как отмечалось выше, проблема контроля ТС АК является одной 

из основных при реализации концепции допустимых повреждений. 
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Контроль может быть периодическим (плановым) или непрерыв-
ным (мониторинг). Основной задачей контроля ТС АК при обеспе-
чении заданного уровня остаточной прочности является своевре-
менное и надежное обнаружение усталостных трещин.  

Согласно требованиям концепции допустимости повреждения к 
целостности конструкций предполагается, что трещины присутст-
вуют во всех ее критических местах и должны быть обнаружены 
до достижения ими предельной длины за период эксплуатации [8]. 
Выполнение данного требования требует решения всех перечис-
ленных выше задач, особенно задач, относящихся ко второй группе 
– обеспечения контроля ТС. В этой связи рассмотрим некоторые 
актуальные проблемы неразрушающего контроля (НК) АК в экс-
плуатации и при ремонте, касающиеся аспектов надежности обна-
ружения дефектов и стратегии его осуществления – периодический 
или непрерывный контроль.  

 
1.2.1. Неразрушающий контроль усталостных повреждений 

в авиационных конструкциях 
Вполне очевидно, что относительно длинные трещины в деталях 

могут быть идентифицированы с достаточно высокой вероятно-
стью, а обнаружение малоразмерных дефектов является проблем-
ным. В этой связи практическая реализация принципов безопасно-
сти повреждений предусматривает [6]: 

 определение минимального размера трещины, который мо-
жет быть обнаружен с использованием того иди иного метода кон-
троля; 

 выбор эффективного метода НК при инспекции конструк-
ций; 

 выбор длительности интервалов между инспекциями. 
При оценке ТС, прогнозировании ресурса конструкции и назна-

чении длительности интервалов между осмотрами (включая период 
до первого осмотра) необходимо учитывать размерные параметры 
дефектов, присутствующих до эксплуатации или на ее начальном 
этапе. Для обоснования величины начальной трещины эти размер-
                                                 
 Критические места конструкции – детали, элементы, зоны, локальные места 
конструкции, долговечность и эксплуатационная живучесть которых определяют 
уровень БУП конструкции в целом [2] 
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ные параметры должны сопоставляться с техническими возможно-
стями методов и средств НК. 

Дефекты различных размерных уровней, присущих любой кон-
струкции, можно представить в виде статистических распределе-
ний их размеров  (рис. 1.2). 

 

 

Рис. 1.2. Схематическое представление характерных размеров дефектов 
в конструкциях при их изготовлении и эксплуатации [9]  

 

Материал, поступивший для изготовления детали, будет содер-
жать очень малые несовершенства или дефекты сплошности, на-
пример, включения, трещины, поры, поверхностные щербинки, 
задиры и маркировки. Размеры таких исходных дефектов значи-
тельно ниже предела обнаружения при НК и достаточно малы для 
роста в условиях эксплуатации. Предполагается, что эти малые де-
фекты формируют базис поврежденности для распространяющихся 
усталостных трещин и характеризуются длиной единственной 
трещины ia  которая является верхним пределом данного распреде-
ления [8]. 
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В процессе изготовления детали из-за возможных отклонений 
от технологических требований, сбоев оборудования, субъектив-
ных факторов и т.д. формируется система «производственных» де-
фектов, размеры которых неоднородны и могут быть описаны со-
ответствующим распределением (рис. 1.2). Многие из этих дефек-
тов обнаруживаются и устраняются в процессе контроля качества 
на производстве. Однако некоторые трещины могут быть не обна-
руженными при контроле и являться источником усталостного раз-
рушения в процессе эксплуатации. Самый большой размер таких 
трещин обозначается 0a  и принимается при проектировании как 
величина начальной длины усталостной трещины (initial crack size), 
на основании распространения которой оценивается соответст-
вующий ресурс конструкции или периодичность ее осмотров в 
эксплуатации. Фактически это значение длины начальной трещины 
с позиций механики усталостного разрушения. 

Самая большая длина трещины, которая может быть не обнару-
жена при проведении инспекции в эксплуатации, обозначается 

NDIa . Данная размерная характеристика начального дефекта опре-
деляет длину трещины, которая должна обнаруживаться приме-
няемым методом НК с вероятностью 0,9 при 95-процентном дове-
рительном интервале [10]. Эта величина и является начальным 
размером усталостной трещины с позиций контроля исчерпания 
ресурса в эксплуатации. 

Таким образом, при выборе метода и средств НК для своевре-
менного обнаружения усталостных повреждений в АК кроме стан-
дартных факторов необходимо учитывать возможность идентифи-
кации трещин с пороговыми размерами 0a  и NDIa . 

Для контроля дефектности АК обычно используются восемь 
методов НК: визуальный, проникающих жидкостей, токовихревой, 
ультразвуковой, магнитопорошковый, рентгеновский, термогра-
фический и акустической эмиссии [11]. В настоящей работе не 
ставится цель подробного анализа данных методов – для этого су-
ществует специальная литература, например [12]. В табл. 1.1 пред-
ставлена краткая информация о некоторых, наиболее используе-
мых в авиационной практике методах НК. 

Остановимся на некоторых определяющих аспектах контроля 
дефектности АК с использованием метода визуальных инспекций.  
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Таблица 1.1  

Краткая характеристика и сравнение основных методов НК,                      
используемых в авиации [4,9] 

 
Метод Основы метода Примечания 

Визуальный  Использование возможно-
стей невооруженного глаза, 
а также увеличительного 
стекла, зеркала, источника 
света 

Только для легко-
доступных мест 

Проникающих  
жидкостей 

Подкрашенная жидкость, 
наносимая на поверхность 
детали. Жидкость проника-
ет в трещины, поверхность 
вытирается, а выходящая на 
поверхность жидкость вы-
являет трещину 

Детали с неабсор-
бирующей поверх-
ностью (поковки, 
сварные швы, от-
ливки и др.). Нали-
чие пор на поверх-
ности может иска-
зить результат ин-
спекции 

Магнитопорошко-
вый 

Жидкость, содержащая 
магнитные частицы. Дета-
ли, помещенные в магнит-
ное поле, наблюдаются в 
ультрафиолетовом свете. 
Линии магнитных полей 
указывают на трещину 

Только для маг-
нитных материа-
лов. Для выполне-
ния инспекции де-
тали должны быть 
демонтированы 

Рентгеновский  
метод 

Рентгеновские лучи, прохо-
дящие через структуру и 
оставляющие след в виде 
темных полос на рентге-
новской пленке 

Универсальность и 
чувствительность. 
Сложность обна-
ружения неболь-
ших дефектов на 
поверхности 

Ультразвуковой Высокочастотные волны в 
материале, генерируемые 
зондом (пьезоэлектриче-
ским кристаллом). Волна 
отражается трещиной. Вре-
мя между импульсом и от-
ражением указывает на по-
ложение трещины 
 

Универсальность. 
Разнообразие типов 
ультразвуковых 
импульсов 
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Продолжение табл. 1.1 
Метод Основы метода Примечания 

Вихревых токов Возбуждение вихревых то-
ков в металле электромаг-
нитной катушкой и ответ-
ное генерирование тока в 
катушке. Наличие трещины 
оказывает влияние на ин-
дукцию 

Низкая стоимость и 
простота примене-
ния. Малые разме-
ры катушки. Высо-
кая чувствитель-
ность 

Акустической эмис-
сии 

Измерение интенсивности 
волн, генерируемых мате-
риалом вследствие пласти-
ческой деформации в кон-
чике трещины 

Контроль состоя-
ния в процессе на-
гружения. Возмож-
ность постоянного 
мониторинга. 
Сложность интер-
претации  

 

В общем случае практически для всех методов контроля реше-
ние «дефект обнаружен» или «дефект не обнаружен» принимается 
оператором визуально. Однако визуальные осмотры интерпрети-
руются как контроль, при котором оператор использует специаль-
ные оптические средства, например, средства оптического увели-
чения, эндоскопы, оптоэлектронные преобразователи и т.п. Необ-
ходимо отметить, что визуальный контроль является наиболее 
распространенным и наиболее экономичным из методов НК [11]. 
Это дало основание принять визуальные методы в качестве основ-
ных при контроле целостности АК в эксплуатации в рамках кон-
цепции допустимых повреждений [11]. Как подчеркивается в ра-
боте [3]: «Визуальный контроль был и продолжает быть главным 
источником обнаружения начальных повреждений для конструк-
ций большинства коммерческих самолетов». 

Однако визуальный контроль дает наименее надежные резуль-
таты в отношении размеров трещин, которые могут быть обнару-
жены. Это связано с человеческим фактором, так как эффектив-
ность визуального контроля в большой степени зависит от квали-
фикации и внимания оператора. 

С учетом возможностей визуального контроля и на основании 
данных об обнаружении дефектов другими методами НК, приняты 
нормативные требования относительно начального размера уста-
лостной трещины. В практике обслуживания АТ в ВВС США ого-



 24

варивается, что для стадии медленного роста трещины и критиче-
ского конструктивного элемента, работоспособность которого оп-
ределяется принципом безопасного разрушения (например, об-
шивка), минимальный размер начальной усталостной трещины из 
отверстий и вырезов составляет 0,05 (1,27 мм) [13]. Это значение 
относится как для сквозных дефектов в плоских деталях с толщи-
ной, равной или меньшей 0,05, так и для глубины несквозных эл-
липтических трещин в плоских деталях толщиной более 0,05. Для 
других категорий деталей приняты большие размеры начальных 
трещин – от 0,125 до 0,25 (3,18…6,35 мм) [13]. 

Следует отметить, что способность обнаружения дефектов оп-
ределяется не только чувствительностью используемого метода 
НК, но и условиями проведения контроля, доступностью участков 
контроля, субъективными факторами персонала. Например, при 
осмотрах легкодоступных мест АК квалифицированным персона-
лом при удовлетворительных внешних условиях можно оценить 
возможности того или иного метода НК по критерию минимально 
возможного размера надежно выявляемых трещин 0a  (табл. 1.2). 

 
Таблица 1.2 

Придельные значения размера трещин, достоверно обнаруживае-
мых различными методами НК [11]. 

Метод НК и технология 
Расположение  

дефекта 0a , мм 

ручной 
Близко к  

поверхности 
0,76…1,0 

полуавтомати-
ческий 

Близко к  
поверхности 

0,5…0,76 Токовихревой 

автоматический 
Близко к  

поверхности 
0,13…0,25 

ручной Под поверхностью 0,81…1,63 Ультразвуко-
вой автоматический Под поверхностью 0,41…0,81 

ручной На поверхности 0,81…1,63 Проникающих  
жидкостей  автоматический На поверхности 0,41…0,81 
Магнитопо-
рошковый 

ручной 
Близко к поверхно-

сти 
0,25…0,51 
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Однако далеко не все инспекции осуществляются в условиях, 
приближенных к идеальным. При разработке большинства про-
грамм дефектации АТ в эксплуатации для повышения достоверно-
сти контроля учитываются так называемые «полевые» условия – 
доступность контролируемых деталей, их положение, факторы 
внешней среды и т.д. 

Более консервативная оценка возможностей методов НК в каче-
стве характеристики их чувствительности к регистрации малораз-
мерных дефектов приведена в табл. 1.3. 

Таблица 1.3 
Значения минимального размера обнаруживаемых трещин  

(в мм) различными методами НК с учетом доступности объекта 
контроля [14]. 

 
Доступность объекта контроля  

Метод НК  иде-
альная 

хорошая 
благопри-
ятная 

час-
тичная 

затруд-
ненная 

Ультразвуко-
вой 

0,508 1,016 2,032 3,048 4,064 

Проникающих  
жидкостей  

0,762 1,524 3,048 4,572 6,096 

Рентгеновский 1,524 3,048 6,096 9,144 12,19 
Визуальный 2,54 5,08 10,16 15,24 20,32 

 
Таким образом, реализация концепции безопасного поврежде-

ния АК в существенной степени определяется решением проблемы 
надежности обнаружения повреждений методами НК. Лаборатор-
ные исследования данной проблемы не учитывают реальные осо-
бенности регистрации повреждений при обслуживании АТ в «по-
левых» условиях, и их результаты не могут использоваться для 
оценки достоверности обнаружения дефектов. Из опыта эксплуа-
тации самолетов семейства Boeing события пропуска дефектов за 
период налета могут в 20 - 50 раз превышать количество событий 
их регистрации при визуальном осмотре [3,15]. В этой связи зада-
ча оценки надежности контроля дефектности авиационных конст-
рукций является весьма актуальной [16,17].  
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1.2.2. Надежность выявления трещин при неразрушающем  
контроле 

Событие обнаружения повреждения при эксплуатации парка ВС 
в общем случае зависит от совокупности следующих факторов: 
размера дефекта, количества дефектов по парку, количества и типа 
осмотров. Вероятность данного события определяется вероятно-
стями трех независимых событий [3,15]: вероятностью осмотра са-
молета с повреждением – 1P ; вероятностью осмотра детали, содер-

жащей дефект – 2P ; вероятностью обнаружения дефекта в дета-

ли  – 3P . 
Для текущего осмотра детали, имеющей повреждение, вероят-

ностью обнаружения 3P  является функцией длины трещины, вида 
инспекции (check level) и надежности метода контроля. 

Вполне очевидно, что идентификация дефектов тем или иным 
методом НК является случайным событием. Вероятность этого со-
бытия будет зависеть от многих факторов, среди которых выделим 
следующие: 

а) объективные – технические и метрологические характеристи-
ки используемых средств и аппаратуры НК, методические аспекты 
проведения контроля, месторасположение дефектов и т.д.; 

б) субъективные – возможности оператора надежно осуществ-
лять контроль, его опыт, квалификация и т.д.; 

в) размерные характеристики дефектов – чем больше линейный 
размер или площадь дефекта, тем с большей вероятностью он мо-
жет быть обнаружен. 

Совокупность данных факторов представляет собой систему 
НК, а ее надежность можно охарактеризовать различными показа-
телями, важнейшим из которых является вероятность обнаруже-
ния дефекта с характерным размером a , который находится в по-
ле действия дефектоскопа (вероятность 3P ). В работе [18] этот по-

казатель трактуется как условная вероятность )( aDP  обнаруже-

ния трещины длиной a , в зарубежной практике НК такую вероят-
ность (probability of detection) обычно обозначают как )(aPOD .  

Данный показатель надежности НК является определяющим 
при оценке работоспособности АК в рамках концепции допустимо-
сти повреждения. На основании )(aPOD  формируется стратегия 
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периодических осмотров АТ, вырабатываются управляющие реше-
ния относительно остаточного ресурса ответственных КЭ, оптими-
зируются показатели экономической эффективности эксплуатации 
[3,11,19]. 

В настоящее время существует целый ряд подходов к определе-
нию и трактовке )(aPOD . История развития проблемы и обоб-
щающий ее анализ изложены в работе [20]. Отметим, что статисти-
ческой оценкой данного показателя обычно является отношение 
числа обнаруженных (с применением определенной технологии 
НК) дефектов размера a  к общему количеству дефектов данного 
размера в конструкции. Такая оценка может осуществляться для 
одного осмотра одним инспектором [19], либо на основании обоб-
щения статистических данных по обширному числу осмотров, про-
водимых большой группой операторов. Данные по оценке )(aPOD  
содержатся в специализированных отчетах, например для AK в 
[21,22]. В качестве примера на рис. 1.3 представлены зависимости 

)(aPOD  от размера трещины a , отнесенного к пороговому разме-

ру NDIa , для трех видов визуального контроля.  
Не проводя подроб-

ный анализ проблемы 
получения и представле-
ния функции )(aPOD  
[11,20], рассмотрим не-
которые ее характерные 
особенности. 

1. Зависимость 
)(aPOD  неубывающая, 

что определяется логиче-
ским постулатом – чем 
больше размер трещины, 
тем с большей вероятно-
стью такая трещина бу-
дет обнаруживаться. 

2. Вероятность 
)(aPOD  не является 

функцией распределения 
случайной   величины  a  

Рис. 1.3. Зависимости )(aPOD  от 

относительного  размера трещины 
для трех видов визуального  контро-
ля: тщательного (Detailed), обычного 

(Surveillance) и общего осмотра  
конструкции (General visual) [3,15] 
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(размера дефекта), а определяет вероятность обнаружения трещи-
ны конкретной длины a . Вполне очевидно, что такая трещина, на-
пример, при фиксированном методе контроля может быть выявле-
на различными операторами с различной вероятностью. Поэтому 
обнаруживаемый размер трещины a  обычно выбирается как длина 
трещины с 50 %-ой вероятностью выявления [19,20]. Часто приме-
няют кривые )(aPOD , соответствующие 95 %-ой вероятности об-
наружения трещин  заданной длины [22].  

3. Существует такой пороговый размер трещины 0a , что 

при 0aa  , 0)( aPOD . 

4. Вероятность 1)( aPOD , но 1)( aPOD  даже для 
больших трещин – любая трещина может быть пропущена.   

Для аппроксимации зависимости )(aPOD  обычно используют 
функции того или иного распределения. Например, в работе [22] 
предлагается семь вариантов такого представления )(aPOD . Часто 
используется аппроксимация логарифмически нормальным рас-
пределением [11] или трехпараметрическим распределением Вэй-
була [19]: 















0

0exp1)(
a

aa
aPOD , 

где 0a  – пороговый размер трещины, который обнаруживается с 

вероятностью, близкой к нулю;   и   – параметры, определяю-
щие форму кривой. 

Применяются модели «Probit» и «LogProbit» [22], для которых, 
соответственно: 

 aaPOD )( , 

 aaPOD ln)(  , 

где   и   – параметры аппроксимации; )(  – интеграл вероятно-
сти. 

Однако наибольшее распространение получило представление 
функции )(aPOD  по методике аппроксимации «hit/miss» данных 
(трещина обнаружена или не обнаружена) [20]. Согласно данной 
методике наиболее приемлемые функции двух видов для аппрок-
симации )(aPOD  дает т.н. «log-odds» модель [20,22]: 
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для линейного масштаба (linear scale): 

 
)lnexp(1

)lnexp(
)(

a

a
aPOD




 ; (1.1) 

для логарифмического масштаба (log scale): 
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)( , 

где   и   – коэффициенты аппроксимации.  
Вполне очевидно, что значения размеров дефектов в контроли-

руемом объекте являются случайными величинами. Следовательно, 
статистический ансамбль дефектов в объекте контроля будет ха-
рактеризоваться некоторой функцией распределения их размера 

)(aF . Так как )(aPOD  задает вероятность обнаружения трещины 

фиксированной длины a , возникает задача по определению пока-
зателей надежности НК с учетом события обнаружения (пропуска) 
дефекта с размером, большим или меньшим по отношению к неко-
торому заданному значению. Такой характеристикой может яв-
ляться вероятность )(aGD  обнаружения трещины размером больше 
a , которая зависит от )(aPOD  и определяется с учетом распреде-
ления длины трещин )(aF  [18]: 

 





a
DD dxxfxP

aF
aG )()(

)(1

1
)( , (1.2) 

где )(af  – плотность распределения длины трещин в конструкции 

до осмотра; x – переменная интегрирования. 
Другим показателем надежности системы НК может выступать 

вероятность пропуска трещины с длиной, большей заданного зна-
чения. Так, при проведении осмотра с известной )(aPOD  некото-
рые трещины в конструкции, распределение длины которых до ос-
мотра описывалось плотностью )(af , будут пропущены. Вероят-

ность )(aH  наличия среди пропущенных дефектов трещины с 
длиной, превышающей или равной a , определяется на основании 
формулы полной вероятности [22]: 

 



a

D dxxfxPaH )()](1[)( . (1.3) 
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Нетрудно убедиться, что формулы (1.2) и (1.3) связаны очевид-
ным соотношением 

)](1)][(1[)( aGaFaH D . 
Расчет по формулам (1.2) и (1.3) возможен при наличии инфор-

мации об априорном распределении длины трещин в объекте кон-
троля, заданном плотностью )(af  или функцией )(aF  распреде-
ления. В принципе, при тестировании средств НК, можно задавать-
ся этим распределением, формируя на эталонных образцах систему 
дефектов с заранее заданными размерами. На практике о распреде-
лении длины трещин в объекте контроля можно судить только по-
сле проведения инспекции, т.е. по выявленным дефектам. В этой 
связи возникает задача по определению исходного распределения 
длины трещин на основании результатов проведенного контроля. 

Пусть распределение длины трещин, рассеянных на контроли-
руемом участке поверхности, описывается априорной плотностью 
распределения их длины )(af . Производится контроль, в процессе 

которого каждая трещина длиной a  обнаруживается с заданной 
вероятностью )(aPOD . По результатам контроля получаем апосте-

риорное распределение длины выявляемых трещин )(afD , отлич-
ное от )(af .  

Как отмечалось выше, )(aPOD , по сути, есть условная вероят-

ность обнаружения трещины, если ее длина равна a . Тогда, со-
гласно интегральной формуле Бейеса [23], имеем 

 
D

D P

aPODaf
xf

)()(
)(  , (1.4) 

где DP  – полная (безусловная) вероятность обнаружения трещины 
при контроле независимо от ее длины: 
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D daaPODafP . (1.5) 

Из формулы (1.4) следует 
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D P

aPOD

af
af

)(

)(
)(  . (1.6) 

Так как трещины с длиной 0aa   не регистрируются 

( 0)( 0 aPOD ), учитывать такие трещины в искомом распределе-
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нии не представляется возможным. Поэтому плотность )(af  будем 

определять на интервале длины трещин ),[ 0 a . Такое допущение 
приемлемо, так как надежность системы НК согласно, например, 
формуле (1.3), определяется вероятностью пропуска «больших» 
трещин с 0aa  . 

Вероятность DP  является постоянной величиной, для определе-
ния которой, в соответствии с (1.5), необходимо искомое распреде-
ление )(af . С другой стороны, для трещин с 0aa  можно записать 
условие нормировки 

 
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
0

1)(
a

daaf . (1.7) 

Подставив в (1.6) соотношение (1.7), получим 
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Входящие в выражения (1.6) и (1.8) параметры и функции зада-
ны ( 0a , )(aPOD ) или определены при проведении контроля 

( )(afD ). 
Таким образом, решение обратной задачи (1.6) дает возмож-

ность оценить распределение длины трещин в конструкции и, сле-
довательно, вероятность наличия пропущенных при проведении 
контроля трещин, длина которых превышает или равна значению 
a . С учетом распределения (1.6) из формулы (1.3) получаем  
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где )(aFD  – функция распределения длины обнаруженных трещин: 


a

DD dxxfaF
0

)()( . 

В работах [16,17] показано, как апостериорное распределение 
длины трещин )(afD , полученное по результатам контроля, отли-

чается от априорного, действительного распределения )(af , опре-
деляющего надежность результатов осмотров.  

Рассмотрен случай контроля вихревыми токами поверхности 
крыла самолета вокруг отверстий под утопленные заклепки в узлах 
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крепления обшивки и стрингеров [22]. По результатам контроля 
распределение длины выявленных трещин описывается распреде-
лением Вейбулла с плотностью: 

   aaafD exp)( 1 , 

где   – параметр масштаба;   – параметр формы. На основании 

результатов двух проведенных осмотров получено: 2 ; 
 = 0,0314 для средней длины выявленных трещин a  = 5мм и  = 

0,0123 – для a  = 8мм [16]. 

Кривая )(aPOD  задавалась функцией (1.1) с коэффициентами 

аппроксимации, взятыми из работы [22] для данного метода НК:   
= – 2,9;   = 1,7. 

В соответствии с формулой (1.6) получено выражение для плот-
ности априорного распределения длины трещин [16]: 

 1)( 1   aeaPaf D , 
которое существенным образом отличается от апостериорного рас-
пределения, особенно в области малых размеров трещин (рис. 1.4). 
 

 
Рис. 1.4. Графики плотности априорного )a(f  

и апостериорного )a(fD распределений длины трещин 
 

С учетом полученного априорного распределения длины тре-
щин )(af  по формуле (1.3) определена вероятность наличия после 
осмотра трещины с длиной, большей некоторого значения a : 
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 a,1  – неполная гамма-функция; DP  = 0,1436 для    

a  = 5мм и DP = 0,1436 для a  = 8мм.  

Графики функции )(aH , построенные по выражению (1.9), на-
глядно характеризуют надежность рассматриваемой системы НК 
при заданной вероятности )(aPOD  (рис.1.5). 

Как следует из представленных графиков, вероятность наличия 
пропущенных после контроля трещин с длиной, превышающей 
средние значения 5 мм (кривая 1) или 8 мм (кривая 2), составляет 
не более 0,05. 

Для приведенных выше расчетов и анализа надежности системы 
НК использовались изложенные в работе [22] результаты контроля 
(кривые )(aPOD ), соответствующие 95 %-ой вероятности обнару-
жения трещин заданной длины. Полученный при решении обрат-
ной задачи результат (рис.1.5) не только согласуется с результата-
ми проведенного контроля по обнаружению трещин заданной дли-
ны, но и позволяет оценить наличие и размеры пропущенных тре-
щин в контролируемом изделии. 

 

 
Рис. 1.5. Графики функций распределения длины  
пропущенных после контроля трещин )a(H   

для двух средних значений  длины обнаруженных  
трещин: 5 мм (1) и 8 мм (2)  
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1.2.3. Мониторинг технического состояния авиационных  
конструкций – системы SHM 

При реализации принципа допустимости повреждения с целью 
обнаружения возможных дефектов предусматривается обоснова-
ние сроков периодичных осмотров конструкции в эксплуатации. В 
этой связи эффективным способом обеспечения безопасности кон-
струкции по условиям прочности является мониторинг ТС критиче-
ских мест конструкции ВС в эксплуатации. Регистрация истории 
эксплуатационного нагружения, использование эффективных ме-
тодологий контроля повреждений в режиме «on-line» и прогнози-
рования остаточного ресурса элементов конструкции позволит пе-
рейти к эксплуатации конкретного экземпляра ВС по фактическому 
ТС. Это обеспечит более полное использование ресурсных воз-
можностей парка самолетов, увеличение коммерческого налета и 
снижение эксплуатационных расходов [24].  

Методология оценки текущего ТС и прогнозирования индиви-
дуального остаточного ресурса конструкции самолета в эксплуата-
ции базируется на использовании текущей информации об объек-
тах контроля, которая поступает из двух источников [25]. 

Во-первых, это данные текущего (оперативного) поиска дефек-
тов в процессе эксплуатации. Контроль может быть дискретным 
(например, приуроченным к плановым профилактическим осмот-
рам), или непрерывным – мониторинг. 

Во-вторых, это данные о нагрузках и других условиях взаимо-
действия объекта контроля с окружающей средой. 

Общим условием для получения и обработки диагностической 
информации и информации об истории нагруженности объектов 
контроля является использование приборов НК, встроенных и 
внешних датчиков (сенсоров), систем для хранения и обработки 
данных, алгоритмов и программ для принятия решений. 

Диагностическая информация при периодическом контроле, 
как правило, ограничена по объему и носит лишь косвенный ха-
рактер. Как было показано выше, существующие средства НК не 
позволяют обнаружить все повреждения и трещины, которые в 
дальнейшем могут стать причиной предельных состояний. Имеет-
ся достаточно большая вероятность пропуска дефектов из-за несо-
вершенства аппаратуры, небрежности оператора или недоступного 
расположения дефектов, использования необоснованной перио-
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дичности контроля. Например, если периодичность осмотров яв-
ляется несогласованной с временными параметрами зарождения и 
распространения усталостных трещин, это может привести к фор-
мированию дефектов критических размеров и, как следствие, к 
разрушению конструкции [19,26]. 

Применительно к выработке усталостного ресурса данные о 
режимах нагружения служат ценным дополнительным источником 
информации о ТС конструкции. На основании этих данных с ис-
пользованием тех или иных расчетных моделей можно идентифи-
цировать историю нагружения объекта контроля и степень накоп-
ленных им повреждений в эксплуатации. При сопоставлении ре-
зультатов расчета поврежденности с диагностическими данными 
оцениваются параметры ТС объекта контроля, которые на преды-
дущих стадиях не были идентифицированы с достаточной точно-
стью.  

Таким образом, два источника информации – диагностические 
данные о состоянии объекта и данные об истории его нагружения 
– оказываются тесно связанными и взаимно зависимыми [25]. Ре-
шение проблемы получения такой информации, ее обработки и 
принятия решений о стратегии технического обслуживания (ТО) 
индивидуального образца ВС, а также прогнозирование его оста-
точного ресурса должно реализовываться в рамках комплексных 
интеллектуальных систем мониторинга жизненного цикла ВС [27]. 
К разновидности таких систем относятся бортовые системы не-
прерывного контроля ТС – системы Structural Health Monitoring 
(SHM). 

В последние два десятилетия стали разрабатываться и широко 
внедрятся автоматизированные системы мониторинга ТС машин и 
конструкций – технологии SHM. Под SHM понимается непрерыв-
ный и автономный контроль повреждений, нагруженности, взаи-
модействия элементов конструкций с окружающей средой, эколо-
гических параметров посредством постоянно прикрепленных или 
встроенных систем датчиков (сенсоров), обеспечивающих целост-
ность конструкции [28]. Пройдя успешную апробацию примени-
тельно к ответственным наземным конструкциям (крепления мос-
тов, силовые элементы высотных зданий и т.д.) методы SHM нача-
ли внедряться в авиацию. 
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В 2007 году создано Международное аэрокосмическое объеди-
нение SHM-AISC (Aerospace Industry Steering Committee), которое 
занимается координацией работ по разработке и внедрению авто-
матизированных бортовых систем контроля целостности конструк-
ций самолетов и многоразовых космических аппаратов с использо-
ванием сетей встроенных датчиков-сенсоров. В международный 
совет управления SHM-AISC входят такие компании и организации 
как Airbus, Boeing, BAE Systems, Embraer, Honeywell, Авиационные 
администрации США и Европы, научные лаборатории вооружен-
ных сил США, NASA, ведущих университетов [29]. 

В 90-ых годах прошлого столетия в компании Airbus с целью 
повышения показателей прочности, надежности и долговечности 
АК, сокращения времени простоя самолетов и затрат на их ТО при-
ступили к разработке общих подходов к созданию системы SHM 
для ВС в рамках «философии интеллектуальной авиационной кон-
струкции» [30].  

Функционирование систем SHM предполагает установку раз-
личных типов датчиков на элементы конструкции с целью опреде-
ления влияния физического (влажность и температура окружаю-
щей среды) и силового (статические и динамические нагрузки) 
воздействий на их прочность и долговечность [28,31,32]. Конечной 
целью этих разработок является создание системы, аналогичной 
нервной системе человека (рис. 1.6), которая, помимо выявления 
дефектов и неисправностей, должна адекватно реагировать на их 
наличие и выдавать соответствующие рекомендации обслуживаю-
щему персоналу [30,31]. 

 

 
Рис. 1.6. Схематическое представление системы сенсоров 

в конструкции самолета в виде нервной системы человека [30] 
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В современных авиационных SHM-системах применяются дат-
чики-сенсоры, основанных на регистрации различных физических 
процессов – реакции материала на повреждающие воздействия. 
Такие датчики, по классификации Airbus, относятся к пассивным 
или офлайновым датчикам. Наибольшее распространение получи-
ли датчики-сенсоры акустической эмиссии, оптоволоконные дат-
чики (решетки Брэгга), регистраторы волн Лэмба, акустические 
ультразвуковые датчики [4,33]. 

Стратегия Airbus предусматривает создание SHM за несколько 
этапов, соответствующих поколениям системы.  

На первом этапе (нулевое и первое поколение) SHM будет ис-
пользоваться при тестировании конструкций, их обслуживании и 
восстановлении.  

Системы SHM нулевого поколения в настоящие время широко 
используется при наземных испытаниях ВС. В качестве примера 
можно привести систему SHM на самолете А380, которая приме-
нялась при выполнении его сертификационных испытаний [30].  

Следующий этап развития систем SHM (второе и третье поко-
ление) характеризуется использованием офлайновых датчиков, ин-
формация с которых снимается после полета или при выполнении 
ТО. При обеспечении должного уровня надежности датчиков пла-
нируется осуществление перехода на онлайновые датчики, регист-
рирующие и передающие информацию во время полета. Полная 
интеграция систем SHM с бортовой вычислительной и управляю-
щей системой ВС означает переход к третьему, заключительному 
поколению. 

Ожидается, что системы SHM будут использоваться и для раз-
работки новых концепций конструирования самолетов, что обеспе-
чит сокращение веса металлических и композитных конструкций 
на 15 % [30]. 
 

1.2.4. Оценка истории эксплуатационной нагруженности 
и поврежденности конструктивных элементов 

с использованием сенсоров усталостного повреждения 
Согласно статистическим данным по дефектности обширного 

парка ВС большинство производителей АТ и авиакомпаний отно-
сят усталостное разрушение к наиболее существенному эксплуата-
ционному повреждению (31 % от общего числа дефектов в метал-
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лических конструкциях самолета) [31]. Поэтому при контроле ТС 
ВС в эксплуатации особое место занимает проблема мониторинга 
выработки усталостного ресурса наиболее ответственных (крити-
ческих) элементов конструкции индивидуального образца ВС [34].  

Ключевыми элементами систем контроля ТС самолета в экс-
плуатации является специальные датчики (датчики-сенсоры), реги-
стрирующие повреждающие воздействия эксплуатационной на-
груженности или возникновение дефектов в конструкции. Для кон-
троля исчерпания несущей способности конструкций в условиях 
эксплуатационного циклического нагружения применяются так 
называемые сенсоры усталости. Большинство типов таких сенсо-
ров, по сути, являются образцами-свидетелями, воспринимающими 
эксплуатационный спектр нагрузок, что приводит к изменению 
значений параметров их состояния. 

Сенсоры усталости, которые также называют образцами-
свидетелями, датчиками усталости, счетчиками накопленного по-
вреждения, разрабатываются уже длительное время для различных 
видов конструкций, однако широкого применения в авиации они не 
нашли.  

В то же время использование образцов-свидетелей оказались 
весьма эффективным в ядерной энергетике. В работе [35] указано 
на сложность контроля радиационного повреждения и проблема-
тичность достоверного прогнозирования радиационного охрупчи-
вание материалов корпусов атомных реакторов при длительной 
эксплуатации. Поэтому для атомных электростанций с корпусными 
реакторами реализуются программы контроля корпусов реакторов 
по образцам-свидетелям. По результатам испытаний образцов-
свидетелей определяется ТС корпусов реакторов в эксплуатации, 
осуществляется проверка расчетных характеристик сопротивления 
хрупкому разрушению и уточняется ресурс корпусов. Выполнение 
соответствующих исследований позволяет получить реальные дан-
ные о состоянии материала корпуса реактора и провести прогноз-
ную оценку его остаточного ресурса. 

Рассмотрим наиболее известные разработки образцов-
свидетелей усталостного повреждения. 

Существует ряд способов и устройств для оценки усталостного 
повреждения по изменению физических характеристик материала 
при действии механических нагрузок. Диагностическими парамет-
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рами могут быть: электрическое сопротивление, магнитная прони-
цаемость, показатели внутреннего трения в материале и др. Одна-
ко, общим характерным недостатком этих методов является отсут-
ствие полной идентичности процессов накопления усталостных 
повреждений в датчике и конструкции. Поэтому все указанные 
разработки целесообразно использовать как датчики истории на-
гружения. Оценка же усталостного повреждения по параметрам 
состояния таких датчиков может быть получена только при нали-
чии значительного объема экспериментальных данных по устало-
сти конкретного материала. Анализ особенностей работы некото-
рых устройств приведен в работе [34]. 

Основными видами индикаторов усталостного повреждения яв-
ляются: 

а) линейный сумматор усталостных относительных поврежде-
ний; 

б) автоматический счетчик нагружения; 
в) образцы-свидетели; 
г) параметрические индикаторы. 
Линейный сумматор усталостных относительных повреждений 

представляет собой систему регистрации процесса изменения пере-
грузки в центре тяжести или деформации в каком-либо силовом 
элементе и вычисления на этой основе линейной суммы относи-
тельных повреждений:  ii NnD / . 

Автоматический счетчик нагружения работает по следующему 
принципу. На достаточно длинной цепи расположен набор фольго-
вых образцов – чувствительных элементов (рис.1.7, а), которые по-
очередно, с помощью специального механизма, закрепляются на 
силовом элементе (рис.1.7, б) и деформируются пропорционально 
деформациям силового элемента. После того как чувствительный 
элемент разрушится, на его место устанавливают другой. 

Основная идея использования образцов-свидетелей заключается 
в том, что их усталостные характеристики (семейство усталостных 
кривых) совпадают с характеристиками выносливости силового 
элемента. 

Обычно различают два вида образцов-свидетелей: индикаторы и 
эквивалентные образцы [34]. 
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Рис.1.7. Конструкция автоматического счетчика нагружения [34].  
Набор фольговых образцов (а) и фольговый образец  

на силовом элементе (б) 
 
Индикаторы представляют собой пластинки материала с кон-

центратором напряжений. Совпадение усталостных кривых инди-
катора и силового элемента добиваются выбором соответственных 
геометрических параметров концентратора. 

Индикаторы наклеиваются на силовой элемент и нагружаются 
вместе с ним при эксплуатации самолета. В одном и том же сече-
нии крыла устанавливаются несколько индикаторов. Так как уста-
лостные кривые индикатора и соответственного сечения крыла 
совпадают, то регистрируемая долговечность n  индикаторов при-
нимается в качестве долговечности n  крыльев. Точность оценки 
параметров распределения долговечности с увеличением числа на-
блюдений увеличивается. Опережающее разрушение может быть 
достигнуто нагружением индикаторов в режиме, близком к экс-
плуатационному до его установки на крыло, либо после снятия ин-
дикатора с крыла после некоторой эксплуатационной наработки и 
определением его остаточной долговечности при усталостных ис-
пытаниях в лаборатории. 

Эквивалентные образцы представляют собой фрагменты конст-
рукции или образцы, изготовленные из силовых элементов самоле-
та с наработкой в эксплуатации. Так как можно изготовить не-
сколько таких образцов из одного крыла, то за счет увеличения 
числа наблюдений добиваются большей точности оценки парамет-
ров распределения долговечности [34]. 
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Параметрические индикаторы усталости регистрируют некото-
рые физические параметры материала, изменяющиеся по мере на-
копления усталостных повреждений: электрическое сопротивле-
ние, рельеф поверхности предварительно отполированного образ-
ца, частоту собственных колебаний и т.д. Полученные оценки мо-
гут быть использованы для коррекции индивидуального ресурса и 
периодичности осмотров. 

Наиболее успешным является использование индикаторов уста-
лости, моделирующих процессы разрушения, например сопротив-
ление материала росту усталостных трещин [36]. Используется 
специальное приспособление –  индикатор роста усталостных тре-
щин, состоящий из чувствительного элемента и системы его креп-
ления к исследуемой конструкции (рис.1.8). Чувствительный эле-
мент в полете воспринимает усилия, пропорциональные нагружен-
ности контролируемой детали. Под их действием происходит рост 
предварительно инициированной одной или нескольких усталост-
ных трещин в чувствительном элементе, что и составляет основ-
ную информацию о сопротивлении материала росту усталостных 
трещин под действием эксплуатационных нагрузок. 

Методика практического 
применения индикатора роста 
усталостных трещин отрабаты-
валась при летных экспери-
ментах на самолетах Ан-24 и 
Ан-26. Индикаторы устанавли-
вались в зоне заднего лонже-
рона и закреплялись с помо-
щью болтов к лонжерону ниж-
ней технологической панели.  

Рис .1.8. Индикатор роста усталост-
ных трещин [36]: 

1 – элемент конструкции; 
2 - индикатор 

Индикаторы усталости похожего типа также проходили испы-
тания на крыле транспортного самолета [37]. Крепление индикато-
ров осуществлялось на эпоксидном клею холодного отвердения, 
пластифицированным тиоколом. 

Усталостные трещины на крыле появились после наработки 
15500 полетных циклов в зоне стыка съемной части крыла с цен-
тропланом. До этого момента усталостные наработки индикаторов 
совместно с конструкцией составляла 7000 полетных циклов. Пять 
из двенадцати индикаторов до установки на крыло уже имели уста-
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лостные разрушения. При наработке конструкцией 20000 полетных 
циклов, а индикаторов соответственно - 11500 циклов, в конструк-
ции появились усталостные трещины. На десяти с двенадцати ин-
дикаторах были обнаружены усталостные трещины длиной более 
0,1 мм. Таким образом, было показано, что индикаторы, установ-
ленные на эпоксидном клею холодного отвердения,  включаются в 
работу конструкции и обеспечивают получение информации о вы-
работке ее усталостной прочности. 

Индикаторы усталости могут применяться и для определения 
скорости развития повреждений в конструкции [38]. Во время экс-
плуатации необходимо периодически осматривать образец-
свидетель. Для определения скорости развития повреждений в эле-
менте конструкции и для прогнозирования развития повреждений 
после заданной наработки сравнивается состояние элемента конст-
рукции и состояние образца-свидетеля. 

Существенной методической проблемой при использовании ин-
дикаторов усталости является обоснование их размеров и формы. 
Обычно это осуществляется расчетным путем с последующим экс-
периментальным подтверждением.  

Для экспериментальной проверки могут изготавливаться мо-
дельные образцы конструкции [39]. Эти образцы представляют со-
бой аналоги типичных участков конструкции каркаса, например, в 
зоне конца стрингера (рис.1.9). Результаты испытания образцов на 
выносливость (до появления трещины длиной 1мм) принимались 
как исходные для подбора индикаторов. При циклическом нагру-
жении, близком к эксплуатационному, средняя долговечность об-
разцов составляла 141400 циклов. Крепление индикаторов прово-
дилось на клею БФ-4. 

Концентраторы индикаторов располагались в непосредственной 
близости от зоны развития усталостного повреждения модели (се-
чение А – А на рис.1.9). Этим обеспечивалась эквивалентность на-
пряжений в индикаторе и в модели. 

Экспериментальная проверка приемлемости методики подбора 
индикаторов для образца в конструкции показала, что усталостные 
характеристики индикатора, подобранного расчетным путем, дос-
таточно хорошо совпадают с усталостными характеристиками мо-
дельных образцов конструкций для действующих нагрузок [39]. 
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Рис. 1.9. Схема модели конструкции с индикаторами усталости [39] 
 

В работе [40] показана возможность оценки усталостного по-
вреждения композиционных материалов с помощью оптико-
волоконного сенсора, встроенного в структуру материала на стадии 
его производства. При этом не было обнаружено какого-либо 
влияния сенсора на несущую способность композита. Данный ме-
тод эффективен и для оценки состояния лопастей винтов, изготов-
ленных из композиционных материалов [41]. 

Имеются предложения определять накопленное усталостное по-
вреждение с помощью сенсоров из тонких фольг, например, Ag50 
Zn50, CuAu, Cu3 Au, Ag54 Zn46, Ag50 Cd50 , CuAu или Cu3 Au, которые 
меняет цвет под влиянием повторного нагружения [42]. 

Значительное количество сенсоров усталости крепятся на кон-
струкциях с помощью клеев. Влияние различных клеев на калибро-
вочную зависимость сенсоров усталости исследовалось на образ-
цах, нагружаемых изгибом [43]. Датчики изготовлялись из алюми-
ниевой фольги. Установлено, что чем больше толщина клеевого 
слоя, тем раньше поверхность сенсора реагирует на нагружение. 
Полученный вывод, возможно, связан с используемыми условиями 
нагружения.  

Известен метод, согласно которому для индикации усталости 
используется регистрация изменения рассеивания лазерного луча, 
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что связано с формированием на поверхности металла полос 
скольжения [44]. В работе использовался метод для контроля со-
стояния поверхности стальных конструкций.  

Имеются предложения по использованию датчиков усталости 
на принципе регистрации изменения электрического сопротивле-
ния чувствительных элементов [45-47]. Конструктивно такие дат-
чики выполняются в виде тензорезисторов, которые наклеиваются 
в инспектируемых зонах конструкций. Материалом тензометриче-
ских датчиков усталости могут быть константан, тройной сплав 
висмута, теллура и сурьмы, нихром, полупроводниковый кремний, 
а также материал, из которого изготовлена деталь конструкции. 

Накопленное повреждение АК предлагается регистрировать пу-
тем установки датчиков, которые определяют напряжения и де-
формацию элементов конструкций [48]. В качестве таких датчиков 
могут применяться и тензорезисторные пленки [49-53]. 

Ряд приспособлений для определения накопленных поврежде-
ний конструкций основан на использовании чувствительных эле-
ментов, которые разрушаются в процессе эксплуатации конструк-
ции [54-58]. Разработаны также датчики усталости с цветовой инди-
кацией специальных пленок [59]. 

Один из способов контроля усталости материала предусматри-
вает измерение интенсивности зеркального отображения наблю-
даемого участка поверхности объекта [60]. Имеются предложения 
использовать сенсоры усталости, функционирующие на принципе 
изменения шероховатости поверхности в процессе циклического 
нагружения [61]. 

Следует отметить, что состояние поверхности несет обширную 
диагностическую информацию об усталостном повреждении ме-
таллических материалов. Эта идея является ключевой в способах 
мониторинга усталостного повреждения, которые разрабатываются 
в Национальном авиационном университете.  

 
1.3. Физические аспекты повреждаемости  
металлических материалов при усталости  

 
Проблемы мониторинга ТС АК, методологические задачи их 

контроля и диагностики не могут быть успешно решены без учета 
физических явлений, обусловливающих повреждаемость конструк-
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ционных материалов. Применительно к усталостной прочности КЭ 
ВС необходимо понимание причин и явлений, приводящих к обра-
зованию усталостных трещин, информация о последовательности и 
взаимосвязи процессов постепенной деградации материалов в ус-
ловиях циклического нагружения.  

Известно, что особенностью усталости металлических материа-
лов является стадийность процесса накопления повреждений. Со-
ответствующие исследования проводятся уже более 100 лет, физи-
ческие и металловедческие аспекты данной проблемы довольно 
подробно изучены и обобщены, например, в работах [62,63]. В то 
же время имеется некоторая неопределенность относительно кри-
териев стадийности, присутствует смысловая размытость границ 
этапов повреждаемости, что вносит некоторую условность в деле-
нии процессов усталости на различные стадии. Как результат, ко-
личество стадий, по данным разных исследований, изменяется от 
двух (зарождения и распространения усталостных трещин) до че-
тырех [64]. В этой связи является продуктивным подход физиче-
ской мезомеханики материалов, в соответствии с которым извест-
ные механизмы и стадии пластического деформирования могут 
быть классифицированы на основе различных масштабных уров-
ней – микроскопического, мезоскопического и макроскопического 
[65].  

Одной из главных проблем при моделировании явления дегра-
дации металлических материалов во времени является обеспечение 
взаимосвязи между факторами повреждаемости – пластическим 
деформированием и разрушением на различных размерных уров-
нях [66]. Поэтому определимся, насколько физически локальны 
повреждения, и в каких масштабах они реализуются [67]. 

 
1.3.1. Характерные масштабы пластичного деформирования 

и микроразрушения металлических материалов 
Из концепции несоответствия реальной и теоретической проч-

ности металлов следует, что в отсутствии исходных трещин гриф-
фитсовского размера разрушение может осуществляться только 
под воздействием локальной внутренней концентрации напряже-
ний [69]. Ее источниками являются различного вида дефекты кри-
сталлической решетки, из которых по степени влияния на проч-
ность выделяются дислокации. 
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Имеются два представления о дислокационном механизме пла-
стической деформации. 

Первое относится к классической теории дислокаций и связано 
с изучением зарождения, движения и взаимодействия индивиду-
альных дислокаций. Величина пластической деформации сдвига   
определяется через параметры дислокаций соотношением [70] 

Lbє D , 

где b  – модуль вектора Бюргерса; D  – плотность дислокаций;    
L  – средняя длина свободного пробега дислокаций. 

Второе представление о механизме пластического деформиро-
вания основывается на коллективном поведении дислокационных 
структур [71]. 

Следует отметить, что оба представления не противоречат друг 
другу. На начальном этапе пластического деформирования, когда 
плотность дислокаций не достигает высоких значений, пластиче-
ская деформация связана с зарождением и движением индивиду-
альных дислокаций. Это движение прерывисто от препятствия к 
препятствию и по своей природе является локальным. При увели-
чении плотности D  энергия взаимодействия дислокаций растет 
быстрее, чем их собственная энергия. Поэтому при некоторой кри-

тической плотности 1513 10...10D  м-2 силы взаимодействия между 
дислокациями становятся больше внешних сил и независимые пе-
ремещения отдельных дислокаций блокируются [72]. В объеме ма-
териала образуются локальные дислокационные группы (ансамб-
ли), концентрирующие в себе значительную упругую энергию и 
являющиеся мощным источником внутренних напряжений. Фор-
мирование таких дислокационных групп предопределяет локализа-
цию и неоднородность пластической деформации материала. 

Тип локализации деформации зависит от вида материала, его 
структуры и условий нагружения. Наиболее типичными проявле-
ниями локализации являются: плоские скопления дислокаций, дис-
локационные диполи, полосы скольжения, пачки двойников, мар-
тенситные ламели, дислокационные клубки, зернограничное 
скольжение, приграничные полосы сильно локализованной дефор-
мации и др. [71]. 

Вполне очевидно, что неоднородность пластической деформа-
ции самым непосредственным образом связана с неоднородностью 
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структуры конструкционных материалов. Границы зерен, включе-
ния вторичной фазы и др. являются эффективными препятствиями 
движению дислокаций и способствуют формированию очагов не-
завершенного сдвига и созданию локальных концентраторов внут-
ренних напряжений. 

Таким образом, пластическое деформирование осуществляется 
локально, что обусловливается особенностями кристаллического и 
металлургического строения материалов. Явление, отражающее 
неоднородность протекания пластической деформации в отдель-
ных локальных объемах материала, получило название микропла-
стичность [73]. 

При пластическом деформировании движению как отдельных 
дислокаций, так и дислокационных групп оказывается сопротивле-
ние за счет наличия энергетических барьеров, наведенных полями 
внутренних напряжений от различных дефектов кристаллической 
решетки (эффект упрочнения). Такие поля обычно разделяют на 
близкодействующие и дальнодействующие [74]. В масштабной 
классификации энергетические барьеры делятся на крупномас-

штабные ( x 1мкм), среднемасштабные ( Dx  /1 ) и мелко-

масштабные ( ax )5...1( ), где x  – размер линейной области воз-

действия внутренних напряжений; a  – постоянная решетки [75] 
(рис.1.10). Учет полей внутренних напряжений, в особенности их 
масштабов, является необходимым условием при обосновании 
размерных уровней в структурных моделях [25,67]. 

Локальные концентраторы внутренних напряжений, обуслов-
ленные неоднородностью микропластических деформаций, не яв-
ляются устойчивыми образованиями. Пластические деформации в 
макрообъемах развиваются путем эстафетного формирования но-
вых очагов сдвига из-за концентрации внутренних напряжений от 
существующих дислокационных групп. При этом образуются но-
вые концентраторы напряжений, а имеющиеся – релаксируют 
[71,76, 77]. Релаксация может происходить за счет инициирования 
сдвига в соседних объемах материала, перестройки дислокацион-
ной структуры, аннигиляции дислокаций, рекристаллизации и др. В 
этом ряду релаксационных механизмов особое место занимает об-
разование микротрещин, когда остальные конкурирующие релак-
сационные процессы оказываются неэффективными [75,78].  
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Рис. 1.10. Схема потенциального энергетического рельефа 
(W – энергия взаимодействия) при движении дислокаций. 

Энергетические барьеры: 1 – крупномасштабные; 2 – среднемасштабные;   
3 – мелкомасштабные 

 

В мелкомасштабных областях перенапряжений ( 1,0  мкм) та-
кой механизм является ведущим [79]. 

Из изложенного следует: 
– образование микротрещин является следствием неоднородно-

сти пластической деформации, реализующейся в виде образования 
в локальных объемах материала локальных дислокационных групп; 

– микротрещины являются равноправными элементами дефект-
ной структуры материала наравне с другими видами дефектов кри-
сталлической решетки; 

– при образовании микротрещин происходит релаксация ло-
кальных дальнодействующих напряжений. 

Так как механизмы пластического деформирования и разруше-
ния взаимосвязаны, характерные масштабы этих явлений будут 
общими. 

Пластическое деформирование и разрушение осуществляются 
на различных размерных уровнях – от микроскопического до мак-
роскопического [78,80]. 

Рассмотрим основные масштабные уровни пластической де-
формации и разрушения. 

Согласно физическим представлениям прочности и пластично-
сти существует четыре масштабных уровня пластических дефор-
маций [72]: 
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1) микроскопический (атомный); 
2) уровень дислокационных субструктур (мезоскопический); 
3) структурный (фрагментарный); 
4) макроскопический. 
Микроскопический масштаб является минимальным масштабом 

пластического деформирования. Элементарный акт пластической 
деформации сдвига, связанный с прохождением одной дислокации 
через кристалл, соответствует смещению его частей на величину 
модуля вектора Бюргерса b , равного по величине межатомному 
расстоянию. Элементарный акт диффузионной пластичности свя-
зан с миграцией вакансии также на одно межатомное расстояние. 

Фундаментальное значение межатомного расстояния состоит в 
том, что это минимальный уровень дискретности процессов пла-
стического деформирования и разрушения. 

Верхнюю границу того или иного масштабного уровня пласти-
ческого деформирования можно оценить, исходя из силового взаи-
модействия соответствующих носителей пластической деформации 
[81]. На микроскопическом уровне носителями пластической де-
формации являются индивидуальные дислокации, собственная 
энергия каждой из которой определяется суммой энергий ядра и 
дальнодействующих напряжений [75]: 

 







 Z

r

RDb
WL

0

2

ln
2

, (1.10) 

где LW  – энергия дислокации, приходящаяся на единицу собствен-
ной длины; Z  – слагаемое, соответствующее вкладу энергии ядра 
дислокации;  0/ln rR  – составляющая часть собственной энергии 

от дальнодействующих напряжений на расстоянии R ; 0r  – радиус 
ядра дислокации; D  – параметр упругости: 

k

G
D




2
; 

G  – модуль сдвига; k  = 1 – для винтовой и 1k  – для краевой 
дислокации;   – коэффициент Пуассона. 

Размер 0r  соответствует атомному масштабному уровню, а раз-
мер R  характеризует расстояние до носителей противоположного 
знака и определяет энергию взаимодействия дислокаций [82]: 
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D
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


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. 

При малых D  и, следовательно, больших R  собственная энер-
гия дислокации велика и процессы пластического деформирования 
по всему макрообъему образца будут осуществляться на микроско-
пическом уровне. При увеличении D  рост собственной энергии 
дислокаций из-за увеличения их суммарной длины будет тормо-
зиться из-за уменьшения R . Одновременно возрастает влияние 
энергии взаимодействия между дислокациями за счет усиления по-

ля дальнодействующих напряжений. При 1513 10...10D  м-2  энер-
гетически выгодным является существование не отдельных хаоти-
чески распределенных в объеме материала дислокаций, а формиро-
вание коллективных образований – дислокационных групп. Изме-
няется механизм пластического деформирования, который описы-
вется на более высоком масштабном уровне - мезоскопическом. 

Характерной особенностью коллективных эффектов на мезо-
скопическом уровне является возникновение различных видов дис-
локационных неустойчивостей, например, блокировочной, токо-
вой, ротационной и других [71,72,75, 83,84]. 

Дислокационные неустойчивости способствуют формированию 
локализованных зон пластической деформации – пластических 
вспышек [83] с образованием дислокационных групп, имеющих 
противоположные знаки. 

Дислокационные заряды (группы дислокаций одного знака) 
формируют мощные поля дальнодействующих напряжений, кото-
рые присущи супердислокациям, дисклинациям или их мультипо-
лям [83]. Значительные запасы локальной потенциальной энергии в 
дислокационных зарядах, а также наложения полей дальнодейст-
вующих напряжений большой мощности создают благоприятные 
условия для зарождения устойчивых микротрещин. 

Масштабный уровень дислокационных коллективов (субструк-
тур) непосредственно связан с силовым взаимодействием в ан-
самбле дислокаций [81]. Взаимодействие между отдельными дис-
локационными зарядами распространяется на области, соизмери-
мые с расстояниями между локальными дислокационными образо-
ваниями – sl . Этот важный для классификации микротрещин фи-
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зический параметр равен (при типичных значениях температуры и 
напряжений), приблизительно, 0,3...3 мкм [75]. 

На основании обобщения имеющихся оценок можно заключить, 
что мезоскопический масштабный уровень соответствует интерва-
лу размеров 0,3...3 мкм [65,72,81,83,84]. 

Коллективные эффекты пластической деформации, связанной с 
образованием локальных дислокационных ансамблей, проявляется 
на структурном масштабном уровне. Процесс пластического де-
формирования охватывает десятки и сотни мезоскопических эле-
ментов. При этом возникают новые структурные элементы более 
высокого масштабного уровня, например, повороты зерен и «кри-
сталлографические вихри» [71]. 

В поликристаллах структурный уровень совпадает с уровнем 
размера зерна. В работе [72] между мезоскопическим масштабом и 
уровнем размера зерна выделяется так называемый фрагментарный 
масштабный уровень ( 10 мкм). Однако существенных отличий в 
процессах, происходящих на фрагментарном уровне и в масштабах 
зерна, не наблюдается. Поэтому можно включить фрагментарный 
масштаб в состав структурного уровня, составляющего 3...200 мкм. 

Характер пластического деформирования на макроскопическом 
уровне (>1 мм) обычно связывают с однородным распределением 
пластической деформации по длине образца за исключением мак-
роскопической неустойчивости при формировании шейки. Однако 
обнаружено наличие и макроскопических неоднородностей пла-
стической деформации [71], анализ которой выходит за рамки на-
стоящей работы. 

На основании проведенного анализа и обобщения информации 
о физических особенностях формирования локальных образований 
дислокационной структуры можно составить шкалу характеристи-
ческих масштабных уровней пластической деформации (рис.1.11). 
Границы масштабных уровней на шкале, не являются фиксирован-
ными и определены путем усреднения имеющихся данных. 

Упорядочивание масштабных уровней по размерам дает воз-
можность подойти к описанию физики пластического деформиро-
вания  с учетом  конкретных носителей пластической деформации. 
Такое описание будет корректным, если оно основано на контину-
альном подходе и базируется на закономерностях коллективного 
поведения носителей соответствующего масштабного уровня [81]. 
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На стадии до зарождения макроскопических трещин процессы 
пластического деформирования и разрушения материалов необхо-
димо рассматривать в их взаимосвязи. Проанализируем основные 
масштабные уровни разрушения. 

На микроскопическом масштабном уровне образование первич-
ных очагов разрушения связано с коллективным разрывом меж-
атомных связей, приблизительно, по 30 атомов в каждой группе 
[84]. 

Ведущим механизмом разрушения на атомном уровне является 
термоактивационный разрыв межатомных связей [85,86]. Дефекты, 
образующиеся на атомном уровне, могут оказывать определяющее 
влияние на прочностные свойства материалов, например, при за-
калке, радиационном облучении, высокотемпературной ползуче-
сти. Однако для описания поврежденности наибольший интерес 
представляют трещиноподобные дефекты, относящиеся к более 
высоким размерным уровням. 

В физике прочности используются три характеристические ве-
личины размеров трещин: размер Гриффитса, размер Орована и 
субструктурный размер [75,87]. 

Размер Гриффитса Grh  определяется из известного уравнения 
энергетического баланса по формуле [75] 

 
2




E
hGr , (1.11) 

где   – удельная поверхностная энергия; E  – модуль упругости; 

  – действующее растягивающее напряжение;   – коэффициент, 
зависящий от геометрии задачи ( 1 ). 

Известно, что размер Grh  является критическим для трещин в 

абсолютно хрупких телах. Физический смысл параметра Grh  для 
квазихрупких материалов заключается в том, что рост трещины с 
размером Grhh   не запрещен термодинамикой [75,87]. 

Из формулы (1.11) следует, что величина Grh не является фик-
сированной, она зависит от характеристик материала и действую-
щего напряжения. Следовательно, можно говорить о некотором 
размерном интервале, который для типичных значений  , E  и ре-

альных   составляет, приблизительно, 1...10 мкм [75, 87,88]. Дан-
ный размерный уровень занимает промежуточное положение меж-
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ду мезоскопическим и структурным масштабами пластической де-
формации (рис.1.11), что указывает на возможность образования 
трещин с размером Grh  при двух различных механизмах деформи-
рования. 

Размер Орована известен в механике разрушения как критиче-
ская длина трещины, определяемая с учетом работы пластической 
деформации у вершины: 

 
2




E
h ef

Or , (1.12) 

где plef   – эффективная поверхностная энергия; pl  – рабо-

та пластической деформации на единицу длины трещины. 
Объединив выражение (1.11) и (1.12), получим 




 ef

Gr

Or

h

h
. 

Так как 42 10...10/ ef  [75], то размер Орована можно отнести 

к макроскопическому уровню (рис.1.11). 
Согласно положениям механики разрушения наличие трещин с 

длиной Grhh   является энергетически невыгодным. Однако при 
неоднородной пластической деформации существование таких 
трещин физически обосновано. 

Как уже отмечалось, параметр sl  определяет характерное рас-
стояние между локальными группами дислокаций (рис.1.11). В 

пределах объема 3
sl , свободном от закрепленных дислокаций, пла-

стическая деформация идет довольно легко. При этом совершается 

работа 3
sl , где   – касательное напряжение;   – пластическая 

деформация сдвига. Если в объеме 3
sl  за счет части работы пласти-

ческой деформации образуется трещина длиной h  с энергией 
22 h , то на основании условия баланса энергий следует: 

 23 2 hls  . (1.13) 

Воспользовавшись оценкой 2/Db  [75], запишем условие 
(1.13) в виде 
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Db

l

l

h s

s




2

2

. (1.14) 

Примем, что 310/  D . На основании размерных соотношений 
для масштабных уровней пластической деформации (рис.1.11) 

имеем 310/ bls . Тогда из (1.14) получаем оценку 


sl

h
. 

Таким образом, при   < 1 для образующейся трещины slh  . 
Типичными представителями таких трещин являются дислока-

ционные трещины, возникающие за счет преобразования энергии в 
супердислокациях с результирующим вектором Бюргерса nbB   и 
имеющие длину [75,87] 

2

2bn
hD  , 

где n  - количество дислокаций, образующих супердислокацию. 
Размер дислокационной трещины зависит от n  и имеет порядок 

0,1 мкм [78,88] (рис.1.11). 
Теоретически обоснованные размерные уровни дислокацион-

ных трещин согласуются с эмпирическими данными. В армко-
железе размеры регистрируемых субмикротрещин в дислокацион-
ных скоплениях составляли (4…9)·10 2 мкм [89]. В чистых металлах 
методом малоугловой рентгеновской дифракции (МРД) выявляли 
трещины размером, порядка, 0,1 мкм, причем более короткие тре-
щины не наблюдались, несмотря на то, что разрешающая способ-
ность МРД позволяет идентифицировать дефекты размером ~ 10-3 
мкм [80,90]. В пластичных материалах обнаруживались поры раз-
мером 10-3…10-2 мкм, а пороговый размер трещиноподобных де-
фектов соответствовал величине ~ 0,1 мкм [91,92]. 

На основании характеристических размеров дефектов в физике 
прочности принята следующая классификация трещин [75,87]. 

1. Микротрещины ( Grhh  ). 
Трещины, размер которых сравним с характерным масштабом 

неоднородности структуры материала или меньше его, называются 
микротрещинами [93]. 
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В поле внешних напряжений зарождение и рост трещин этого 
класса не является энергетически выгодным. Поведение микро-
трещин определяется особенностями неоднородности пластиче-
ской деформации и последствиями образования дислокационных 
субструктур, обеспечивающих формирование поля внутренних на-
пряжений. 

Класс микротрещин включает в себя подкласс субмикротрещин 

GrD hhh  . 

Размер этих трещин slh  , поэтому взаимодействие субмикрот-
рещины (в рамках взаимодействия с элементами дислокационной 
структуры) осуществляется только с той группой дислокаций, ко-
торая за счет перекачки энергии и релаксации напряжений обеспе-
чила образования этой трещины. 

Если Grs hhl  , то такая микротрещина взаимодействует с не-
сколькими группами дислокаций. 

2. Переходные трещины ( OrGr hhh  ). 
Для трещин этого класса пластическая зона у вершины меньше 

равновесной ( plef  ). 

Развитие переходных трещин определяется величиной внешних 
напряжений, однако существенное влияние на их рост оказывает и 
неоднородность поля внутренних напряжений. 

Так как размеры переходных трещин соизмеримы со структур-
ным масштабным уровнем (рис.1.11), то их поведение будет опре-
деляться также и неоднородностью структуры поликристалличе-
ских материалов: границами зерен, фазовыми образованиями и др. 
Наложение дислокационной и структурной неоднородностей обу-
словливает стохастический характер распространения переходных 
трещин. 

К переходным трещинам (в инженерной трактовке) относятся 
микрометровые (короткие) трещины размером 10 ... 103 мкм [94, 
95]. 

3. Макротрещины (  hhhOr ). 

Граничный размер h  соответствует состоянию, когда напряже-
ния в вершине трещины становятся больше теоретической прочно-
сти th  и трещина теряет механическую стабильность. 
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Для трещин этого класса поток упругой релаксирующей энер-
гии уже достаточен для компенсации работы пластического де-
формирования у вершины ( plef  ). Однако, в связи с тем, что 

при  hh  напряжения у вершины еще не достигают значений th , 
единственно возможным механизмом роста таких трещин является 
термофлуктуационный. Пластическая деформация затупляет вер-
шину трещины, что обеспечивает ее механическую стабилизацию. 

4. Магистральные трещины (  hh ). 
Эти механически нестабильные трещины, приводящие к окон-

чательному долому. 
Сопоставление масштабных уровней пластической деформации 

и разрушения в их взаимосвязи позволяет разделить процесс пла-
стического разрыхления на характерные, физически обоснованные 
стадии [75,84]. Следует отметить, что стадийность процессов эво-
люции пластической деформации и разрушения при различных ви-
дах деформирования – статическом и циклическом – имеет много 
общего и может рассматриваться с общих позиций [63].   

I стадия – предварительная. 
Под воздействием приложенных напряжений осуществляются 

процессы зарождения и перемещения отдельных дислокаций. В 
зависимости от величины нагрузок эти процессы могут охватывать 
либо весь объем материала, либо осуществляться в локальных объ-
емах. В материале накапливается латентная энергия, формируется 
поле дальнодействующих напряжений, начинают проявляться эф-
фекты упрочнения. При повышении плотности дислокаций созда-
ются энергетически выгодные условия для образования дислокаци-
онных ансамблей, которые являются источниками локальной кон-
центрации внутренних напряжений. В качестве основных носите-
лей несплошности выступают отдельные вакансии или их группы, 
образующиеся за счет коагуляции, как правило, на линейных де-
фектах типа дислокационных петель. 

Масштабный уровень процессов повреждаемости на предвари-
тельной стадии определяется размерным интервалом от величины 
межатомного расстояния a ~(2,5...3)·10-4 мкм до 10-2...10-1 мкм (на 
рис.1.11 принято 3 10-2  мкм). 

II стадия – стадия микроразрушения включает два этапа: 
1-й этап – зарождение субмикротрещин с Grhh  ; 
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2-й этап – рост микротрещин с Grhh   до размера Orh . 
На второй стадии заканчивается формирование дислокационной 

субструктуры, усиливается локализация пластической деформации, 
интенсифицируются процессы упрочнения. Появление областей 
дислокационных неустойчивостей с избыточной плотностью дис-
локаций одного знака   приводит к формированию мощных не-
однородных полей дальнедействующих напряжений, одной из при-
чин релаксации которых является образование дислокационных 
субмикротрещин. 

Существует целый ряд моделей зарождения дислокационных 
трещин [75]. Общим является то, что преобразование энергии, за-
пасенной дислокационным ансамблем, в энергию свободных по-
верхностей трещины осуществляется под воздействием тепловых 
флуктуаций [96]. 

Энергия, идущая на создание свободных поверхностей дислока-
ционной трещины, пропорциональна мощности вектора Бюргерса 
дислокационного ансамбля, образующего трещину ( nb ), а ее раз-

мер Dh  определяется соотношением 2bn , где n  – число дислока-

ций одного знака, сваливающихся в трещину. Обычно sD lh   и 

GrD hh  . Размерный уровень Dh  соответствует, в среднем, 0,1 мкм 

(на рис.1.11 принято Dh  = 3 10-2 ... 3 10-1 мкм). 
Второй этап стадии микроразрушения связан с развитием суб-

микротрещин до уровня Grh  и микротрещин с GrD hh   до уровня 

Orh . 
Дислокационная трещина может увеличивать свои размеры по 

двум основным механизмам в зависимости от свойств кристалли-
ческой решетки материала [80,87]. 

В кристаллах с большим сопротивлением решетки движению 
дислокаций и затрудненным поперечным скольжением пластиче-
ская деформация идет путем сдвигов по сравнительно небольшому 
количеству узких прослоек, расположенных на расстоянии sl  друг 

от друга. Если sD lbnh  2 , то такая трещина не растет и образо-

вание трещин с Grhh   возможно за счет объединения дислокаци-
онных трещин при их высокой концентрации. Если количество из-
быточных дислокаций одного знака n  достаточно для образования 
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трещины длиной Dh ~ sl , то ее дальнейший рост осуществляется 
путем подпитки дислокациями того же знака из других скоплений. 
В этом случае на микроуровне реализуется хрупкое разрушение 
материала. 

В кристаллах с низким сопротивлением решетки и легким попе-
речным скольжением параметр sl  сравнительно мал, а вероятность 
нахождения рядом скоплений дислокаций с разными знаками 
(мультидиполей) высока. В таких мультидиполях при Ds hl   дис-
локации противоположных знаков притягиваются к трещине, вер-
шина ее затупляется, и субмикротрещина превращается в пору. 
При этом дальнейший рост микропор наиболее вероятен за счет их 
объединения при достаточно высокой концентрации. На микро-
уровне реализуется пластическое разрушение материала. 

Таким образом, при хрупком и при пластическом микроразру-
шении доминирующим механизмом укрупнения субмикродефектов 
является их объединение, связанное с достижением количества де-
фектов в ограниченном объеме материала предельной величины. 

Подпитываясь энергией из дислокационных ансамблей, микро-
трещины становятся соизмеримыми с размером Grh  ( Grh =1...10 
мкм) (рис.1.11). С одной стороны этот размер недостаточен для 
дальнейшего роста трещины за счет релаксации упругой энергии в 
ее окрестности. Как уже отмечалось, для квазихрупких материалов 
образование свободных поверхностей трещины связано с больши-
ми энергетическими затратами на пластическую деформацию у 
вершины ( ef ). С другой стороны этот размер достаточно велик 

для эффективного роста трещины за счет подпитки дислокациями 
из скоплений. Поэтому, наиболее оптимальным механизмом обра-
зования переходных трещин с размером Grhh   (101... 102 мкм) яв-
ляется процесс объединения рассеянных микротрещин с размером 

Grh  [78]. 
Следует отметить, что на зарождение и распространение пере-

ходных трещин будут оказывать совместное влияние как факторы 
неоднородности дислокационной структуры, так и факторы неод-
нородности металлургической структуры материала: границы зе-
рен, структурные фрагменты, включения вторичных фаз и др. 



 60

На основании изложенного можно обозначить интервалы раз-
мерных уровней стадии микроразрушения1: 3 10-2 ... 5 102 мкм. 

Процессы зарождения субмикротрещин (1-й этап) реализуются 
в размерном интервале 3 10 -2... 1 мкм. 

Процессы образования микротрещин, их объединение и разви-
тие системы переходных трещин (2-й этап) реализуются в размер-
ном интервале 1...5 102 мкм. 

III стадия - стадия макроразрушения подразделяется на два эта-
па: 

1-й этап - медленный рост макротрещины в интервале размеров 
[ Grh , h ]; 

2-й этап - быстрый рост макротрещины (долом). 
Изучение поведения трещин на данной стадии относится в 

большей мере к вопросам механики разрушения. Необходимо от-
метить, что в области локального пластического деформирования у 
вершины макротрещины реализуются процессы пластического де-
формирования и разрушения, подобные рассмотренным. Масштаб-
ность этих процессов зависит от величины области пластического 
деформирования у вершины и вида напряженно-деформированного 
состояния. 

 

1.3.2. Особенности формирования и развития                
деформационного рельефа на поверхности деталей при 

усталости 
При циклическом нагружении на поверхности многих чистых 

металлов и сплавов формируется еформационный рельеф (ДР). 
ДР обусловлен явлениями, сопровождающими пластическое 

деформирование поверхностных слоев – образованием полос 
скольжения, экструзий, интрузий, ротациями дислокационной 
структуры [97] (рис.1.12). 

Устойчивые полосы скольжения исследовались в монокристал-
лах и поликристаллических металлах.  Понятие устойчивых полос 

                                                 
1 границы интервалов не являются фиксированными или общими для различных 
материалов и условий нагружения. Они обозначены на основании анализа и 
обобщения оценочных данных, приведенных в литературных источниках, которые 
использовались при изложении материала. 
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скольжения было впервые 
предложено в работе [98]. 
При циклическом растяже-
нии-сжатии меди и никеля с 
долговечностью несколько 
миллионов циклов полосы 
скольжения возникали на 
ранних стадиях нагружения. 

В процессе нагружения 
увеличивалась плотность 
полос скольжения с даль-
нейшим формированием в 
таких полосах усталостных 
трещин. 

 
Рис. 1.12. Схема представления полос 
скольжения, экструзий, интрузий [97] 

Послойным электролитическим полированием определено, что 
глубина полос скольжения при циклической наработке, состав-
ляющей 25 % долговечности, не превышала 30 мкм. Периодиче-
ское электрополирование с удалением полос скольжения приводи-
ло к увеличению долговечности образцов. 

Установлена стадийность формирования и эволюции полос 
скольжения при испытании монокристаллов меди, ориентирован-
ных для единичного скольжения [99]. Наличие двух стадий связы-
вается с ведущей ролью краевых и винтовых дислокаций. На при-
мере монокристаллов меди ориентации 123  показано, что устойчи-

вые полосы скольжения могут рассматриваться как индикатор изме-
нений дислокационной структуры кристалла при циклическом нагру-
жении в условиях сжатия-растяжения [100]. 

Формирование и развитие устойчивых полос скольжения про-
исходит при условии достижения определенной плотности дисло-
каций и наличия их поперечного скольжения. На формирование 
устойчивых полос скольжения влияет энергия дефекта упаковки 
кристаллов. При этом это влияние более выражено для монокри-
сталлов [101] и менее – для поликристаллов [102]. 

Установлено, что устойчивым полосам скольжения на поверх-
ности образцов, отвечает специфическая дислокационная структу-
ра во внутреннем объеме материала [98,103,104], характерной осо-
бенностью которой является чередование зон с высокой и низкой 
плотностью дислокаций. Устойчивые полосы скольжения распола-
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гаются в плоскостях скольжения и, как правило, их ориентация 
совпадает с направлением поперечного скольжения [98,104]. Уста-
новлена пропорциональность плотности устойчивых полос скольже-
ния амплитуде пластической деформации [105]. 

Выход на поверхность материала полос скольжения приводит к 
образованию экструзий и интрузий – носителей ДР (рис.1.12). 
Формирование экструзий и интрузий на поверхности монокристал-
лов меди и связь рельефа поверхности с дислокационной структу-
рой исследовался в роботах [106, 107]. 

Следует отметить, что экструзии и интрузии как тонкие полоски 
на поверхности, выдавленные из устойчивых полос скольжения и 
впадины, наблюдал еще Форсайт [108]. Размер экструзий достигал 
высоты ~ 10мкм. Существуют различные модели формирования 
экструзий и интрузий [109]. 

В ранних исследованиях формирование рельефа поверхности в 
виде экструзий и интрузий считали возможным только при знако-
переменном нагружении [110]. Однако такой рельеф наблюдается и 
при испытаниях с постоянным знаком напряжений, что подтвер-
ждается наблюдениями, проведенными методами сканирующей 
микроскопии и бесконтактной профилометрии и представленными 
в разделе 3 настоящей работы. 

ДР поверхности отражает процесс локализации пластической 
деформации в кристалле на микро-, мезо- и макроуровнях и соот-
ветствует распределению дислокационных структур [111]. При 
значительных деформациях в условиях множественного скольже-
ния распределения дислокаций имеет сложный характер. Это каса-
ется ячеистых и фрагментированных структур, которые наблюда-
ются как при статическом, так и циклическом видах нагружения. 
На основании предложенной в [111] модели ДР показано, что име-
ют место различные проявления ДР (рис. 1.13). 

Современный уровень представлений о пластическом деформи-
ровании металлов предусматривает необходимость рассмотрения 
пластической деформации как единого иерархического процесса 
развития трансляционных и ротационных мод. Основой нового 
подхода стала концепция физической мезомеханики, предложенная 
В.Е. Паниным [65,112]. 
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Рис. 1.13. Различные виды ДР на 
поверхности в зависимости от 
дислокационной структуры [111]: 
ступенчатый и пластообразный 
для ячеистой дислокационной 
структуры (а, б); зубчатый – для 
фрагментированной структуры (в) 
 

Анализ механизмов деформации базируется на изучении при-
знаков ДР и соответствующих дислокационных структур. При изу-
чении рельефа в условиях умеренных деформаций основное вни-
мание уделяется полосам скольжения. Близко расположенные па-
раллельные линии скольжения образуют полосу скольжения 
[113,114]. Линии скольжения наиболее точно идентифицируются 
методом реплик при увеличении от 5000 до 25000. При исследо-
ваниях с помощью металлографического оптического микроскопа с 
увеличением от 50 до 500 определить отдельную линию сколь-
жения невозможно. В этом случае наблюдаются полосы скольже-
ния, каждая из которых содержит группы параллельных полос 
скольжения. При увеличении деформации линии скольжения ис-
кривляются, величина сдвига увеличивается в 1,5...3 раза. Плот-
ность дислокаций увеличивается приблизительно на два порядка, 
формируются разориентационные и фрагментационные структуры. 
При этом деформация реализуется не только трансляционным 
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скольжением, но и поворотными модами. В рассмотренном случае 
полосы скольжения можно считать линиями сдвига. Группа близко 
расположенных параллельных линий сдвига формирует полосу 
сдвига. Полосы скольжения и полосы сдвига являются проявле-
ниями неоднородности пластической деформации. Такие образова-
ния называют также пачками плоскостей скольжения и пачками 
плоскостей сдвига [115]. 

Таким образом, ДР на поверхности содержит некоторые струк-
турные элементы соответствующих масштабных уровней (см. п. 
1.3.1). 

 

1.3.3. Фрактальность деформационного рельефа 
К ключевым признакам фрактальных объектов относятся само-

подобне и дробность (фрактальная размерность). Имеется доста-
точно широкое понятие фрактала – фракталом называется структу-
ра, которая содержит части, в некотором  смысле подобные целому 
[116]. 

Множество G  называется самоподобным, если оно совпадает с 

объединением N  множеств *G , которые не пересекаются, каждое 
из которых получено из G  путем сжатия (изменением всех мас-
штабов) в K  раз, где 1K . Величина K  называется  коэффициен-
том подобия. 

Кроме самоподобных фракталов существуют более сложные 
типы фрактальных множеств. К ним можно отнести самоафинные 
фракталы, с отличающимися по разным направлениям коэффици-
ентами подобия (и даже с отсутствием подобия в различных на-
правлениях), а также мультифракталы, с коэффициентами подобия, 
различными в разных пространственных масштабах или в разных 
областях.  

Фракталы могут быть регулярными (геометрическими) и есте-
ственными, то есть такими, которые является результатами естест-
венных процессов самоорганизации (облака, рельеф земной по-
верхности, элементы структуры и субструктуры, трещины и др.). 

На область существования природных фракталов накладывают-
ся ограничения, касающиеся максимального и минимального раз-
меров, при которых в объекте наблюдаются фрактальные свойства. 
Природные фракталы лишь статистически самоподобны, они отно-
сятся к самоафинным объектам. 
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Применение евклидовых размерностей ограничивается симмет-
ричными микроструктурами, однако такие структуры очень редко 
образуются в материалах. Поэтому, реальные структуры, в том 
числе структуры металлов, могут быть описаны с помощью фрак-
тальных размерностей. 

Универсальность фракталов заключается в том, что они инвари-
антны к природе объекта – физической, химической, биологиче-
ской или любой другой. Универсальность фрактальных структур 
позволяет использовать фрактальную размерность как общую меру 
для упорядочения структур различной природы. 

В материаловедении традиционно используется евклидова раз-
мерность d , позволяющая описывать точечные дефекты размерно-
стью 0d , доли прямых линий 1d , плоских 2d  и объемных 

3d  элементов. Однако в природе имеется много объектов, кото-
рые могут быть описаны дробной размерностью [116,117]. Среди 
таких объектов и структуры металлов, которые сформированы в 
результате самоорганизации. 

В настоящее время применяются различные методы вычисления 
фрактальных размерностей. Наиболее распространенный из них – 
метод «box-counting» [116]. Данный метод основан на исследова-
нии зависимости количества ячеек, которые содержат множества, 
от размера ячейки (в одномерном пространстве такой ячейкой яв-
ляется отрезок, в двухмерном – квадрат, в трехмерном – кубик). 
Теоретически, эта зависимость имеет вид: ,/1~)( DN   где D  - 

фрактальная размерность множества,   – линейный размер ячейки, 
)(N  – количество ячеек, которое содержат точки множества при 

размере ячейки . Это позволяет определить фрактальную размер-
ность как 





 log

)(log
lim

0

N
D . 

Алгоритм определения фрактальной размерности по методу 
«box-counting» следующий: 

а) множество исследуемых точек, разбивается на ячейки разме-
ром   и подсчитывается количество ячеек N , содержащее хотя бы 
одну точку множества; 

б) для различных   определяется соответствующее значение 
N , т. е., накапливаются данные для построения зависимости )(N   
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В работе [118] приведены результаты исследований фракталь-
ной размерности рельефа поверхности материалов при усталости. 
Показано, что фрактальная размерность является эффективной ко-
личественной характеристикой процесса самоорганизации струк-
туры. Она зависит от исходной структуры материала, состояния 
поверхностного слоя, количества циклов нагружения и может быть 
использована при разработке новых критериев повреждения и раз-
рушения. 

Перечень структур, которые исследуются методами фракталь-
ной геометрии, довольно широк. Например, фрактальная размер-
ность неоднородного поверхностного слоя деталей из композици-
онных материалов определяется фрактальной размерностью ком-
понента c наибольшей размерностью [119]. Размерность компонен-
тов, входящих в композиционный материал с волокнистою струк-
турой, определяется как 

 
    )ln(

ln

/1ln

ln

/1log

log

r

N

q

N

q

N
D  , 

где N  – количество частей волокна, которые попали в область раз-
биения поверхностного слоя; q  – площадь каждой части разбиения. 

С использованием метода фрактального формализма исследова-
лись структуры пространственной самоорганизации сплавов Fe-Cr-
Ni, Ni-Cr, Cu-Ni, Fe-Cr, V-Cr-Ti и чистых металлов Ti и Zn [120]. 
Твердое тело при облучении представляет собой простой случай 
открытой системы, так как материал находится под влиянием на-
ружного потока энергии, а его состояние является неуравновешен-
ным. Показано, что особые структуры, которые формируются по-
сле облучения, характеризуются инвариантностью на различных 
масштабных уровнях. 

С применением анализа фрактальной размерности изучалась 
эволюция микро- и макроструктуры в зависимости от параметров 
лазерной обработки [121,122]. Переход от нано - к микро- макро-
структурных уровней может быть перколяционным, который опре-
деляет переход материала в состояние, где взаимодействие между 
частицами (атомами) может быть описано в формализме формиро-
вания фрактального кластера. 

Эволюция кластеров управляется как структурно чувствитель-
ными характеристиками – размером пор, величиной шероховатость 
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поверхности, а также самим процессом образования структуры, 
включая процессы коагуляции и рекристаллизации. В работе [123] 
топология субструктуры поверхности, полученной по технологии 
селективного лазерного спекания, была исследована методом рас-
тровой электронной микроскопии и сопоставлена с фрактальной 
размерностью. 

Фрактальная геометрия нашла применение для количественного 
описания субструктур на разных масштабных и структурных уров-
нях деформации [124-126]. Такие многомасштабные структурные 
системы могут рассматриваться как суперансамбли, состоящие из 
иерархично подчиненных статистических ансамблей, которые, в 
свою очередь, содержат набор подансамблей. Фрактальная геомет-
рия позволяет количественно описать указанные структуры. В ра-
боте [126] показано, что скопление дислокаций, образующих стен-
ки ячеек, является фрактальной структурой, размерность которой 
сначала увеличивается от 1D  (равномерное распределение дис-
локаций) до 21  D  (хрупкие скопления) и затем достигает 2D  
(геометрические стенки ячеек) (рис. 1.14). 

Фрактальный анализ тонкой дислокационной структуры моно-
кристаллов меди дал четкие критерии отличия фрактальной струк-
туры от нефрактальной [127]. 

В работе [192] показано, что при растяжении рельеф, сформи-
рованный на поверхности тонких наноструктурных пленок Ti, Cu, 
Ag, Pd, Au, осажденных на технически чистом армко-железе, тита-
не, сталях Ст3 и 16Х12В2Ф, относится к самоафинным фракталам. 

При исследовании ДР композита карбид вольфрама - железо-
марганцевая сталь при нагружении сжатием обнаружено, что фрак-
тальная размерность поверхности зависит от среднего расстояния 
между полосами локализовованной деформации и размерными по-
казателями кристаллической структуры [128]. В работе [129] рас-
сматривался процесс дефекто- и трещинообразования, как образо-
вание диссипативной структуры, которая имеет фрактальную раз-
мерность и другие признаки фрактала. 

Для ряда структур эффективным является применение концеп-
ции мультифрактала – комплексного фрактала, который может оп-
ределяться не одним алгоритмом построения, а несколькими по-
следовательными алгоритмами со своими фрактальными размерно-
стями [130]. 
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Рис. 1.14. Схема формирования ячеистой дислокационной 

структуры: хаотичное  распределение дислокаций (а); образо-
вание  дислокационных клубков (б) и рыхлых стенок (в); ячеи-

стая структура (г) [126] 
 

Фрактальную размерность полос скольжения исследовали в ра-
боте [131]. В качестве характерных размеров структур полос 
скольжения принималось расстояние между линиями скольжения и 
высоты ступенек скольжения. Для определения фрактальной раз-
мерности полос скольжения использовался также анализ изобра-
жений, полученных при различных увеличениях [132]. Этот метод 
был использован при изучении фрактальной природы скольжения в 
монокристаллах кадмия при комнатной температуре. Получено 
значение фрактальной размерности .03,049,0 D  

На ранних стадиях усталости макрополоса состоит из единич-
ных параллельных полос, разделенных тонкими слоями матрицы с 
«островами» разорванной венной структуры (рис. 1.15) [133]. На 
поверхности кристалла при этом формируются интрузии и экстру-
зии с перевесом последних при большом числе циклов нагружения. 
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В соответствии с моде-
лью, градиент концентра-
ции точечных дефектов по 
нормали к плоскости 
скольжения вызывает ми-
грацию вакансий и массо-
переноса в макрополосу. 
Дополнительные напряже-
ния релаксируют в процес-
се циклического упрочне-
ния, что отображается на 
топографии поверхности 
образцов в виде характер-
ных выступов, обрамлен-
ных тонкой структурой 
интрузий и экструзий. 

 

Рис. 1.15. Дислокационная структура 
кристалла после циклической  

деформации:  
1- полосная, 2 – венная [133] 

Далее активизируется вторичная система скольжения, обеспе-
чивающая преобразование полосовой дислокационной субструкту-
ры в ячеистую, что приводит к упрочнению материала внутри по-
лосы, а также вызывает сокращение формирования точечных де-
фектов и ограничение их миграции на большие расстояния. Грани-
цы ячеек могут адсорбировать значительную часть подвижных де-
фектов. Изменения дислокационной субструктуры вызывают ста-
билизацию высоты выступов с ростом числа циклов нагружения. 

Высота выступов в полосе связана с шириной макрополосы сла-
бой линейной зависимостью. Допускается, что поверхность макро-
полосы самоподобна. Подобные закономерности рассмотрены и 
при моделировании многомасштабных процессов материкового 
разрушения [134], а именно – образование складок и перераспреде-
ление недеформированных зон.  

Сложный рельеф устойчивых полос скольжения представляется 
в виде чередования экструзий и интрузий. Такое поведение харак-
терно для «антиперсистентных» броуновских процессов [135]. 
«Устойчивость» структуры полос скольжения, которые формиру-
ются при циклическом нагружении, указывает на фрактальные 
свойства пластической деформации. Фрактальная размерность 
профиля поверхности с полосами скольжения находятся в пределах 

25,1  D . Конфигурация устойчивых полос скольжения отражает 
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неуравновешенность процесса пластической деформации, что вы-
зывает необратимые изменения структуры и свойства материала.  

В работах [136,137] аппарат фрактальной геометрии применен 
для количественного анализа ДР на поверхности монокристалличе-
ских сенсоров усталости. При этом формирование ДР рассматрива-
ется с позиций теории гидродинамической текучести кристаллов 
[138]. Считается, что полосы формируются вследствие гидродина-
мической текучести материала по каналам с жидкоподобной (не-
кристаллической) структурой, в формировании которых основную 
роль играет самоорганизация вакансионных дефектов в механиче-
ском поле. 

Приведенные данные о фрактальной  природе самоорганизаци-
онных деформационных структур дают основания для проведения 
фрактального анализа ДР, который формируется на поверхности 
поликристаллических пластических металлов. Такой анализ дол-
жен быть направлен на обоснование наиболее эффективных, с точ-
ки зрения возможности определения накопленного усталостного 
повреждения, показателей фрактальности. 

Фрактальная размерность кластеров ДР не может быть исчер-
пывающей характеристикой поверхностной структуры, которая 
формируется при усталости, потому что количественно описывает 
лишь форму кластеров. Однако, учитывая, что форма кластеров 
эволюционирует при их слиянии в процессе циклического нагру-
жения, можно считать, что изменение фрактальных размерностей 
отражает процесс накопления повреждения. Деформационный 
рельеф может быть количественно описан комплексом характери-
стик, которые объединяет возможность применения единого инст-
рументального метода компьютеризированного оптического кон-
троля. 

Процессы формирования ДР поверхности поликристаллическо-
го алюминия и эволюция его количественных параметров при цик-
лическом нагружении будут описаны ниже. 
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Глава 2. ИССЛЕДОВАНИЕ ДЕФОРМАЦИОННОГО 
РЕЛЬЕФА НА ПОВЕРХНОСТИ АЛЮМИНИЕВЫХ 

СПЛАВОВ 
 

2.1. Регистрация деформационного рельефа на поверхности 
плакируемых алюминиевых сплавов 

 
На поверхности металлических материалов при циклическом 

нагружении проявляются полосы скольжения, экструзии, интрузии, 
следы ротационных процессов. Эти признаки микропластической 
деформации формируют ДР поверхности, который, как уже отме-
чалось, отображает усталостное повреждение поверхностного слоя. 
Наиболее явственно признаки ДР проявляются при нагружении 
пластичных материалов с относительно низким пределом текуче-
сти. К таким материалам относится технически чистый алюминий 

(  20, 30 МПа), который при нанесении на поверхность конструк-

ции в виде плакирующего слоя будет подвергаться более интен-
сивному пластическому деформированию по сравнению с материа-
лом конструкции. Таким образом, при регистрации ДР на поверх-
ности алюминиевого слоя становится возможным проводить каче-
ственную и количественную оценку истории нагружения и повре-
жденности КЭ. Наличие ДР приводит к локальному изменению 
рассеивания света на деформированных участках поверхности и 
появлению выделяющихся зон (обычно более темных на фоне рав-
номерно отражающей свет поверхности) и, что дает возможность 
регистрировать изменение состояния поверхности с использовани-
ем оптических и оптоэлектронных средств наблюдения. Рассмот-
рим данную проблему более подробно. 

 
2.1.1. Признаки деформационного рельефа, 

 выявляемые средствами оптической микроскопии 
ДР формируется на поверхности плакирующего слоя конструк-

ционных алюминиевых сплавов при напряжениях, соответствую-
щих нагружению КЭ в эксплуатации. Концентрация напряжений 
обусловливает первоочередное формирование рельефа вблизи за-
клепочных отверстий (рис. 2.1), клееварных точек (рис.2.2) – мест 
потенциального образования разрушений. 
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Рис. 2.2. ДР вблизи клееварной точки 
 

ДР проявляется на нескольких масштабных уровнях. С помо-
щью оптической микроскопии можно наблюдать признаки рельефа 
на мезо- и макроуровне (рис.2.3). 

ДР проявляется на локальных участках поверхности. При экс-
плуатационных уровнях деформаций и напряжений рельеф наблю-
дается главным образом вблизи концентраторов напряжений.  

С увеличением циклической наработки насыщенность ДР на 
поверхности увеличивается (рис.2.4). 

Анализ ДР, показанного на рис.2.4, позволяет выявить харак-
терные для процесса усталости металлов поверхностные дефект-
ные структуры: полосы скольжения, экструзии, интрузии. 

Доля полос скольжения, которые можно контролировать опти-
ческими средствами, в процессе циклической наработки уменьша-
ется. Доминирующими компонентами рельефа с увеличением на-
работки становятся экструзии и интрузии. 

 
 
 

 
 
 
 
Рис. 2.1. ДР на поверхности сплава 
Д16АТ у отверстия под заклепку  

Клеесварная 
точка ×24

×250 
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Рис.2.3. Изображение ДР на поверх-
ности сплава Д16АТ вблизи отверстия 
диаметром 1,0 мм при различном уве-
личении: 24 (а); 50 (б); 200 (в).  

 

  
а б 

  
в г 

Рис.2.4. Эволюция ДР на поверхности сплава Д16АТ при различных зна-

чениях  циклической наработки: N = 4103   циклов (а); N = 5101   (б); 

N = 5102   (в); N = 5104   (г) (350).  
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ДР формируется в отдельных кристаллитах (зернах). Склон-
ность кристаллита к формированию рельефа поверхности опреде-
ляется кристаллографической  ориентацией [1]. 

Размер кластеров рельефа определяется размером кристаллитов. 
Отличия в размере кластеров объясняются разницей в размере зе-
рен исследуемых сплавов. 

Особенные признаки рельефа, доля полос скольжения, экстру-
зий или интрузий в общем объеме элементов ДР, могут быть объ-
яснены особенностями начальной, неповрежденной структуры, 
технологическими аспектами, формированием особенной текстуры 
прокатки. Однако этот вопрос остается за пределами представлен-
ной работы и требует специального исследования. 

Как видно из представленных фотографий (рис.2.4), относи-
тельная часть поверхности с признаками ДР увеличивается в про-
цессе циклического нагружения. Важным является также то, что во 
всех проведенных наблюдениях не было отмечено случая, чтобы 
признаки рельефа поверхности исчезали на любой стадии устало-
сти, или уменьшалась их насыщенность. Это указывает на моно-
тонность эволюции рельефа, что чрезвычайно важно для рассмот-
рения его параметров как показателей накопленного повреждения в 
задачах мониторинга технического состояния конструкций. 

Следует отметить также и то, что постепенное увеличение отно-
сительной площади с признаками микропластической деформации 
в процессе циклического нагружения приводит к объединению 
кластеров и соответствующему изменению их формы. 

Очевидной является необходимость обоснования объективных 
показателей интенсивности ДР как характеристик накопленного 
усталостного повреждения. Решение этой задачи с применением 
традиционной геометрии и фрактальной геометрии будет показано 
ниже. 

 

2.1.2. Исследования деформационного рельефа методом 
интерференционной профилометрии 

 
Изображение ДР, полученное с использованием метода оптиче-

ской микроскопии, показывает наличие признаков локального пла-
стического деформирования на площади поверхности – в двухмер-
ном (плоском) измерении. Эту информацию можно трактовать как 
2D изображение. В то же время, в п. 1.3.2 настоящей работы было 
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показано, что при пластическом деформировании формирование 
рельефа поверхности связано с эволюцией дислокационной струк-
туры и соответствующим образованием полос скольжения, экстру-
зий, интрузий, а также ротацией структурных элементов (рис.1.12). 
Данные процессы проявляются как в двумерном измерении, так и в 
направлении, перпендикулярном к плоскости поверхности – в 
трехмерном измерении. Если 2D изображение, полученное с по-
мощью оптической микроскопии, дает информацию о насыщенно-
сти площади поверхности следами ДР, то по 3D изображению 
можно количественно описать еще и топографию поверхности – 
высоту и шаг неровностей, распределение выступов и другие топо-
графические параметры рельефа. 

В настоящее время существуют достаточно эффективные мето-
ды бесконтактного исследования топографии поверхности в микро- 
и нанометровом размерном диапазоне. Это сканирующая элек-
тронная, туннельная, атомно-силовая и конфокальная микроско-
пия, оптическая и лазерная интерферометрия [2]. С позиций быст-
родействия, размеров регистрируемых параметров и простоты ис-
пользования для регистрации рельефа поверхности перспективным 
является метод интерференционной профилометрии.  

Оптические интерференционные профилометры построены на 
принципе регистрации интерференции от совмещения световых 
пучков, один из которых отражается от поверхности, а второй – от 
образцового зеркала профилометра [3]. В результате интерферен-
ции образуются темные и светлые полосы, которые связаны с раз-
ностью высот неровностей на поверхности. Использование автома-
тизированной системы управления зеркалом и применение видео-
камеры с ПЗС-матрицей позволяет строить топографию исследуе-
мого участка.  

Данный метод является эффективным для исследования релье-
фа поверхности, а также повреждений, связанных с эрозией и изно-
сом поверхности [4]. С помощью cредств интерференционной про-
филометрии можно измерять шероховатость в широком размерном 
диапазоне [2,4], а также количественно определять параметры то-
пографии поверхности. Им присуща высокая скоростью сканиро-
вания (порядка 10 мкм/с) и достаточная чувствительность (разре-
шение по вертикали 0,1 нм). Интерференционные профилометры 
способны измерять трехмерный профиль поверхности в широком 
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диапазоне значений высот неровностей (от 1 до 5000 мкм) на дос-
таточно приемлемых площадях поверхности (от 50×50 мкм до 
100×100 мм) [2].  

На кафедре конструкции летательных аппаратов НАУ разрабо-
таны и изготовлены интерференционные профилометры «Микрон-
альфа» (на базе интерферометра МИИ4) и «Микрон-бетта» (на базе 
оптического микроскопа), с помощью которых проводились иссле-
дования топографии поверхности в нанометровом и микрометро-
вом диапазонах (рис.2.5) [5-9]. Данные приборы использовались 
для изучения процессов микропластического деформирования по-
верхности путем автоматизированной регистрации с высокой раз-
решающей способностью изменений микрорельефа в процессе 
циклического нагружения. 

 

 
 

Рис. 2.5. Внешний вид интерференционных профилометров 
 «Микрон-альфа» (1) и «Микрон-бетта» (2) 

 
Программное обеспечение интерференционных профилометров 

позволяет: 
  выбирать необходимый для исследования участок на по-

верхности; 

1 

2 
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 выводить на экран монитора изображение участка; 
 автоматически устанавливать границы сканирования по вы-

соте и дискретность шага; 
 регистрировать топографию поверхности, а также профило-

грамму по выбранной на поверхности линии; 
 фильтровать данные с управляемой аппроксимацией; 
 математическими методами устранять наклон установки об-

разца по всей поверхности; 
 выводить трехмерное изображение поверхности с возможно-

стями управления цветопередачей, боковым освещением, масшта-
бом, размерностью и т.п.; 

 вычислять параметры шероховатости по любым направлени-
ям; 

 хранить и передавать результаты в другие программные ре-
дакторы; 

 автоматически выполнять самонастройку с помощью зер-
кальной поверхности. 

Таким образом, интерференционный профилометр позволяет по-
лучить как качественные, так и количественные характеристики ДР. 

В проведенных исследованиях регистрация ДР осуществлялась 
на площадке поверхности с размером 225×170 мкм, примыкающей 
к отверстию в зоне действия концентрации напряжений. Цифровой 
камерой, входящей в состав профилометра, регистрировалось оп-
тическое изображение поверхности со следами ДР, производилась 
цифровая обработка полученного изображения, строилась 3D топо-
графия исследуемой поверхности (рис.2.6). При контроле опреде-
лялась площадь, занятая следами ДР, шероховатость и локальные 
микропластические деформации исследуемой поверхности. 

Вполне очевидно, что поцикловое изменение рельефа контро-
лируемой площадки должно приводить к увеличению площади по-
верхности и, следовательно, к ее пластической деформации. Для 
количественной оценки такой деформации необходимо определять 
величину площади поверхности на каждом этапе циклической на-
работки. 

Для определения площади поверхности контролируемого уча-
стка использовался трехмерный массив данных, который формиро-
вался из матрицы размером 320×240 ячеек (рис. 2.7) [10-12].  

 



 90

  

а б 

Рис.2.6. Цифровая фотография (×500) (а) и 3D топография (б) участка 
поверхности со следами ДР 

 

  

а б 

Рис. 2.7. Разбивка контролируемой площадки поверхности для опреде-
ления шероховатости (а) и пластической деформации (б) 

 
Каждой ячейке этого массива соответствует значение высоты 

рельефа iz . При соединении этих точек между собой формируется 
сетка из плоских треугольников, которая является приближением 
исследуемой поверхности (рис. 2.8).  

Трехмерное представление изменения рельефа поверхности 
контролируемой площадки в виде сетки плоских треугольников 
показано на рис.2.9. 

Площадь поверхности определялась суммированием площадей 
треугольников. Площадь каждого треугольника рассчитывалась по 
значениям высоты рельефа в соседних узлах сетки ( iz ), а суммиро-
вание этих площадей осуществлялось по 319 полосам, каждая из 
которых состоит из 240 ячеек и имеет длину 170 мкм (рис.2.7): 

 

мкм 
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Рис.2.8. Схема разбиения поверхности на плоские треугольники 

 

 
а б 

Рис.2.9. Трехмерное представление рельефа поверхности в виде сетки 
плоских треугольников: исходное состояние (а) и поверхность после 

циклической наработки (б) 
 





319

1j
jLA , 

где A  – площадь контролируемой поверхности; jL  - площадь j-той 

полосы. 
По известной площади поверхности определяется ее необрати-

мая (пластическая) деформация 

 
0

0

A

AA
a


 , (2.1) 

где 0A  – исходное значение площади поверхности контролируемо-
го участка перед циклическим нагружением. 
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Следует отметить, что данная методика может использоваться 
не только для определения пластической деформации поверхности, 
а также и для оценки показателей ее шероховатости [10,11] и мик-
ропластической деформации [12]. 

 

2.2. Количественные показатели деформационного рельефа  
и их автоматизированное определение 

 

Количественные показатели ДР отражают эволюцию поверхно-
стных дислокационных структур и поврежденность при усталости. 
На ранних этапах исследования ДР было показано, что для моно-
кристаллов определенной кристаллографической ориентации наи-
более информативным является контроль полос скольжения [13-
16]. Дальнейшие исследования позволили определить морфологию 
ДР поверхности металлов и целесообразность применения новых 
диагностических параметров. 

Изображение ДР, полученное цифровой камерой оптического 
микроскопа, дало возможность проводить компьютерную обработ-
ку оптической информации и автоматизированное определение ко-
личественных параметров насыщенности ДР [17]. 

Изучение ДР в трехмерном измерении, которое проводилось с 
использованием интерференционного профилометра, позволило 
расширить номенклатуру количественных показателей ДР. Топо-
графия пластически деформированной поверхности можно описы-
вать показателем ее шероховатости и суммарной пластической де-
формации [10,11]. 

Использование фрактального анализа к структурам, сформиро-
вавшихся на поверхности монокристаллов алюминия ориентации 
<100> {100}, а именно для анализа полос скольжения, показало, 
что ДР является природным фракталом и существует возможность 
применения фрактальных размерностей для его количественного 
описания [18,19].  

Рассмотрим некоторые методические аспекты определения по-
казателей ДР более подробно. 
 

2.2.1. Определение показателей деформационного рельефа 
при его двумерном и трехмерном представлении 

Для количественной оценки усталостного повреждения поли-
кристаллических материалов предлагается использовать параметр 
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D , который характеризует насыщенность поверхностного слоя 
следами ДР. Если площадь контролируемой поверхности равна A , 
а часть этой поверхности площадью S  занимает ДР, то 

 
A

S
D  . (2.2) 

При исследованиях участок контроля представляет собой пря-
моугольник или квадрат (0,3×0,3 мм), который выбирается в непо-
средственной близости к концентратору напряжений.  

Параметр D  определяется по цифровым снимкам изображения 
поверхности с ДР [17]. При автоматизированной обработке изо-
бражений необходимо распознать участки поверхности с призна-
ками ДР. Разработанная программа «RecognDam» оперирует с фай-
лами, которые сохраняют изображение поверхности в формате 
BMP. Данный формат рисунка относится к растровому типу. Изо-
бражение  разбивается  на отдельные точки (пиксели) и в файле 
хранится информация относительно цвета каждой точки. Цвет изо-
бражения состоит из трех составляющих – красной, зеленой и го-
лубой. Каждая составляющая может иметь 256 градаций (0...255). 

Для белого цвета значения всех составляющих – 255, для черно-
го – 0. В случае, если используется палитра изображения, «оттенок 
серого», значения составляющих изменяются одинаково от 0 до 
255 и не имеет значения канал которой составляющей использо-
вать. 

Определение доли поверхности, занятой ДР, для черно-белого 
изображения (величина составляющих цвета принимает значение 
от 0 до 255) состоит из подсчета точек, для которых выбрана со-
ставляющая. Для рисунков в формате «оттенки серого» вводится 
значение составляющей, ниже которой цвет точки считается чер-
ным. 

Программа позволяет выполнять распознавание по общему для 
всего изображения или по локальному значению градации. Такой 
режим используется для изображений с зонами неравномерного 
освещения. Кроме этого, предусмотрена возможность проводить 
повышение контрастности  изображения. 

Кроме первичной возможна и вторичная обработка. В ходе нее 
система решает следующие задачи: 

 кластеризация расположенных вблизи черных или белых 
пикселей в исследуемые объекты; 
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 фильтрация распознанных объектов с целью изъятия объек-
тов с размерами, меньшими заданной величины; 

 построение отфильтрованного изображения; 
 расчет геометрических характеристик распознанных объек-

тов; 
 статистическая обработка выбранной характеристики объек-

тов. 
Практическая реализация методики состоит их двух основных 

этапов: 
1. Подготовительного; 
2. Работа непосредственно с программой «RecognDam». 
На первом этапе выполняется подготовка монохромных фото-

графий размером 800×800 пикселей в BMP формате. 
Второй этап включает: 
а) выбор контрастности, позволяющей разделить изображение 

на участки черного цвета, которые считаются участками с призна-
ками деформации и участки белого цвета, которые считаются не 
поврежденными (рис.2.10); 

б) определение параметра D . 
 

  
а б 

Рис.2.10. Представление изображения участка поверхности в режиме 
цифровой фотографии (а) и его контрастного изображения (б) 

 

Для возможной корректировки результатов при автоматизиро-
ванном определении площади поверхности с признаками ДР разра-
ботана программа, позволяющая оператору проводить визуальный 
анализ поверхности и учитывать наличие признаков повреждения 
не деформационного происхождения (царапины, дефекты полиров-
ки  и др.). На изображение в автоматизированном режиме наклады-
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вается сетка прямоугольных ячеек заданного размера. Определение 
параметра D  выполняется путем подсчета количества ячеек с при-
знаками рельефа (рис.2.11). 

 

 
 

Рис. 2.11. Окно программы для неавтоматизированного  
определения параметра D . 

 

Из сравнения результатов контроля параметра D  при его неав-
томатизированном и автоматизированном расчетах видно, что с 
уменьшением размера ячейки результаты неавтоматизированного 
вычисления приближаются к значениям, полученным при автома-
тизированном вычислении (рис.2.12).  

 

 
Рис. 2.12. Результаты автоматизированного и неавтоматизированного 
расчета параметра D : 1 – неавтоматизированный подсчет при размере 
ячеек 20×20; 2 – неавтоматизированный расчет при размере ячейки 

10×10; 3 – автоматизированный расчет 
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Аналогичная обработка изображений производится и для циф-
ровых фотографий ДР, полученных с помощью интерференцион-
ного профилометра при его работе в режиме «микроскоп». 

Трехмерные изображения рельефа поверхности при контроле 
исследуемого участка интерференционным профилометром 
(рис.2.13) обрабатывается по специальной программе с определе-
нием шероховатости и пластической деформации. 

 

 

N  = 0 циклов N  = 60 000 циклов N  = 120 000 циклов 

Рис.2.13. Изменение рельефа поверхности при различной циклической 
наработке 

Развитие ДР в направлении, нормальном к поверхности, харак-
теризуется изменением параметра шероховатости aR , который ра-
вен усредненному значению отклонения абсолютных величин про-
филя поверхности iz  от средней линии (рис.2.14.а):  

 



n

i
ia z

n
R

1

1
,  (2.3) 

где – n – количество точек измерения. 
Контролируемая площадка разбивалась на 320 линий длиной 

170 мкм (рис.2.7, а), вдоль каждой из которых по формуле (2.3) оп-
ределялось значение aiR  (рис.2.14, б). Значение параметра шерохо-
ватости на площадке определялось усреднением полученных зна-
чений aiR  по всем линиям. 

Эволюция шероховатости контролируемой площадки в процес-
се циклического нагружения характеризовалась приращением 

0aaNa RRR  , где 0aR  – значение параметра шероховатости до 

нагружения, а aNR  – после N  циклов наработки.  
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а б 

Рис. 2.14. Схемы расчета параметра шероховатости aR  вдоль линии (а) 

и на контролируемой площадке поверхности (б) 
 

Изменение шероховатости приводит к изменению площади по-
верхности (рис.2.9) и, следовательно, к ее пластической деформа-
ции. Методика определения пластической деформации поверхно-
сти с использованием интерференционного профилометра была 
изложена в предыдущем параграфе 2.1.2. 

Таким образом, разработанный комплекс методик автоматизи-
рованного определения показателей ДР при его 2D и 3D представ-
лениях позволил проводить изучение процессов пластического де-
формирования поверхности плакирующего слоя и повреждаемости 
конструкционных алюминиевых сплавов при циклическом нагру-
жении. 

 
2.2.2. Определение показателей фрактальности 

деформационного рельефа 
Подтверждением фрактальности самоафинных фракталов явля-

ется, в первую очередь, возможность определения их фрактальной 
размерности. К одному из наиболее распространенных методов 
определения фрактальной (дробной) размерности объектов при-
родного происхождения относится метод «box-counting» [20]. При-
менением метода «box-counting» можно определить: фрактальные 
размерности контуров кластеров ДР PD , фрактальные размерности 

площади кластеров SD , фрактальные размерности отношения пери-

метра к площади SPD / . 

Для определения фрактальной размерности PD  контуры кла-

стеров покрываются сеткой квадратных ячеек размером  . 

320 
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Уменьшение   приводит к увеличению числа ячеек, необходимых 
для покрытия контуров. Число ячеек, необходимых для покрытия 
контуров кластеров, равно )(N . Фрактальная размерность конту-
ров кластеров определялась как угол наклона графика функции 

)(ln N  от ln . 

Фрактальную размерность площади кластеров SD  определяется 
подсчетом общей площади кластеров в зоне контроля. В этом слу-
чае сетка ячеек накладывается на поверхность кластеров и подсчи-
тывается количество ячеек, необходимых для покрытия  соответст-
вующих структур. 

В работе [21] для природных объектов, таких как облака и реки, 
применяют фрактальную размерность отношения периметра объ-
ектов к их площади. Ниже будет показано, что для описания опти-
ческих (двухмерных) изображений кластеров ДР также можно ис-
пользовать отношение их периметра к площади SPD / . 

При проведении анализа фрактальности ДР вычисление фрак-
тальной размерности может осуществляться как в «ручном» режи-
ме [22], так и в автоматизированном [23]. Методика заключается в 
следующем. 

На изображение ДР, полученное с помощью оптического ме-
таллографического микроскопа ММР-4 (×300), накладывается сет-
ка ячеек (рис.2.15). Размер ячеек   различен и составлял 5 пт, 8 пт, 
11 пт, 14 пт, 17 пт и 20 пт. 

Для каждого из принятых размеров ячеек подсчитывается их 
количество )(N , накрывающих контуры кластеров рельефа, и 

строится график зависимости )(log N  от /1log  (рис.2.16). По 
углу наклона данной зависимости определяется фрактальная раз-
мерность PD  контуров кластеров ДР по периметру.  

Линейная аппроксимация зависимости )(log N  от /1log  с 

достаточно высоким коэффициентом корелляции )98,0( 2 R , ука-
зывает на возможность применения фрактальной геометрии для 
описания рельефа поверхности. 

Для автоматизации процесса определения фрактальных размер-
ностей ДР было разработано специальное программное обеспече-
ние [23].  
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Рис. 2.15. Покрытие кластеров деформационного рельефа сеткой с разме-
ром ячеек: 5 пт (а); 8 пт (б); 11 пт (в); 14 пт (г); 17 пт (д); 20 пт (е) 

 

Программа использует ту же первичную информацию, как и 
программа для определения параметра D  [17]. 

С помощью разработанной программы реализуется (рис.2.17): 
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Рис. 2.16. Графическое определение фрактальной  
размерности контуров кластеров ДР ( 14,1PD ) 
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Рис. 2.17. Этапы автоматизированного анализа фрактальности ДР:  
трансформация первичного цифрового изображения ДР  

в его монохромное отображение (а); выделение отдельных кластеров 
 рельефа (б); определение контуров кластеров рельефа (в); наложение  

сетки ячеек на контуры кластеров или на их поверхность (г) 
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а) преобразование цифрового изображения поверхности в моно-
хромное; 

б) выделение отдельных кластеров рельефа;  
в) определение контуров кластеров рельефа; 
г) наложение сетки ячеек на контуры кластеров или на их по-

верхность. 
Фрактальная размерность определяется из соотношения [20] 

)/1(

)(
lim

0 



 Ln

LnN
D , 

с использованием графических зависимостей: 
)/1(lnln  fNP ; 

)/1(lnln  fNS ; 

)(lnln SP NfN  , 

где PN  – количество ячеек, покрывающих контуры кластеров ДР; 

SN  – количество ячеек, которые покрывают поверхность кластеров 

ДР;   – размер ячейки. 
Углы наклона графиков )/1(lnln  fNP  и )/1(lnln  fNS  к 

оси абсцисс соответствуют фрактальным размерностям SD  и PD  
соответственно. 

Размерность SPD /  определяется графически и равна двойному 

тангенсу угла наклона зависимости )(ln)(ln SP NfN  , где – 

)(PN , )(SN  – количество ячеек, которые накрывают периметр 
кластера и его площадь соответственно 

В качестве примера на рис.2.18 приведен фрактальный график 
для определения размерности SPD /  кластеров ДР, сформировавше-

гося после 5104   циклов нагружения при максимальном напряже-
нии цикла нагружения 126 МПа и коэффициенте асимметрии цикла 

0R . 
Размер   составлял от 2 пт до 34 пт с шагом 2 пт. При увеличе-

нии размера ячеек наблюдается покрытие ячейкой кластеров в це-
лом, что делает невозможным применение фрактальной размерно-
сти для описания формы кластеров. 
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Рис. 2.18. Окно программы при автоматизированном определении  
фрактальной размерности SPD /  

 

Как уже отмечалось, фрактальные размерности ДР PD , SD  и 

SPD /  соответствуют угловым коэффициентам линейных зависимо-

стей: )/1(lnln  fNP ; )/1(lnln  fNS  и )(lnln SP NfN  . Значе-
ния этих фрактальных размерностей, полученных путем линейной 
аппроксимации соответствующих зависимостей, приведены в 
табл. 2.1.  

Таблица 2.1 
Значения фрактальных размерностей ДР, полученных путем  

линейной аппроксимации  

Фрактальная размерность 
PD  SD  SPD /  

Значение фрактальной размерности 1,25 1,68 1,48 

Коэффициент корреляции, 2R  0,98 0,99 0,98  

 

Высокие значения коэффициентов корреляции 2R  при линей-
ной аппроксимации подтверждают предположение о фрактальной 
природе ДР плакирующего слоя, сформировавшегося при цикличе-
ском нагружении.  
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Фрактальные размерности кластеров ДР превышают их тополо-
гическую размерность, что указывает на наполнение поверхности 
признаками рельефа и позволяют описать форму кластеров. 

Для определения фрактальной размерности ДР может быть ис-
пользована методика, предложенная в роботе [24]. Полученные ре-
зультаты [25] показали, что метод определения фрактальной раз-
мерности на основе трехмерного представления изображения по-
зволяет избежать проблем пороговой обработки оптических изо-
бражений поверхности для выделения кластеров ДР. В этом случае 
входными данными для определения фрактальной размерности бу-
дут непосредственно полутоновые изображения рельефа. 

Данный подход использует отношение площади локального 
участка к его сторонам. Особенность заключается в том, что в ка-
честве входной информации используется полутоновое изображе-
ние, а в качестве площади берется участок поверхности, образо-
ванной значениями интенсивностей элементов локального участка 
(рис.2.19). 

 

 
Рис. 2.19. Трехмерное представление поверхности с учетом интенсивно-

сти полутонового изображения деформационного рельефа 
 

Таким образом, для количественного описания ДР поверхности 
алюминиевых сплавов можно применять аппарат фрактальной гео-
метрии. Наличие показателей фрактальности – фрактальных раз-
мерностей обеспечивает возможность выбора оптимальных показа-
телей, зависящих от особенностей изображений поверхностных 
структур.  
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Все рассмотренные виды фрактальных размерностей удовле-
творяют одному из основных требований к диагностическим пара-
метрам – они изменяются в процессе циклического нагружения 
монотонно, что обеспечивает однозначность определения накоп-
ленного усталостного повреждения. Их применение дает возмож-
ность описать не только насыщенность поверхности кластерами 
ДР, но и определить форму этих кластеров, которая меняется при 
их слиянии. 

 
2.3. Фрактальные показатели эволюции деформационного 

рельефа 
 
Идеальным объектом для изучения природы деформационного 

повреждения металлов являются монокристаллы. На монокристал-
лах алюминия, которые могут быть использованы как сенсоры ус-
талостного повреждения, были проведены первые исследования, 
которые доказали фрактальную природу ДР [15,18,19,26]. Показа-
но, что фрактальность присуща не только полосам скольжения на 
монокристаллическом сенсоре определенных кристаллографиче-
ских ориентаций, но и для более сложных поверхностных дефект-
ных структур. 

Фрактальность ДР монокристаллов алюминия дает основание 
для обоснования показателей фрактальности поликристаллическо-
го алюминиевого плакирующего слоя, которые можно использо-
вать при мониторинге усталостной поврежденности авиационных 
конструкций. 

Изображение ДР на поверхности плакирующего слоя ( рис.2.3, 
2.4), а также его трехмерная топография ( рис.2.6, 2.13) наглядно 
демонстрируют его нерегулярность и, следовательно, непримени-
мость для описания ДР методов традиционной геометрии. 

Фрактальное представление ДР, как отмечено выше, дает воз-
можность использовать для описания его эволюции принципиально 
новые показатели – фрактальные размерности. В этой связи пред-
ставляет интерес вопрос, насколько информативны данные показа-
тели по отношению к циклической наработке и изменениям насы-
щенности ДР. Наиболее информативные диагностические показа-
тели могут быть использованы для прогнозной оценки остаточной 
долговечности конструкции rN .  
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Использовались два режима циклического нагружения: кон-
сольный изгиб и осевое растяжение. Выбор показателей ДР осуще-
ствлялся на основании корреляционного и регрессионного анали-
зов данных, полученных в ходе контроля состояния поверхности 
при циклическом нагружении образцов сплава Д16АТ.  

Испытания на консольный изгиб проводились при максималь-
ном напряжении в цикле 173max   МПа с коэффициентом асим-

метрии 0R , наблюдения проводились на стороне образца, где 
действовали растягивающие напряжения. Следует отметить, что 
признаки рельефа при испытаниях на консольный изгиб наблюда-
лись на поверхности плакирующего слоя даже при напряжениях, 
которые соответствовали долговечности 107 циклов. 

На рис. 2.20 показано изменение исследуемых показателей при 
эволюции рельефа поверхности в процессе нагружения. По оси 
абсцисс отложена относительная наработка, которая определяется 
как отношение циклической наработки (в процентах) к количеству 
циклов нагружения до формирования усталостной трещины. 
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Рис. 2.20. Изменение показателей деформационного рельефа с цикличе-
ской наработкой: параметр насыщенности D  (а); фрактальная размер-
ность PD  (б);  фрактальная размерность SD  (в); фрактальная размер-

ность SPD /  (г) 
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Обработка экспериментальных данных проведена с использова-
нием программного обеспечения Statgraphics Plus 5-0. Результаты 
анализа представлены в табл. 2.2. 

Таблица 2.2 
Значимость показателей деформационного рельефа в моделях  ос-

таточной долговечности 

Зависимость Модель 2R  
)(,% /. SPr DfN   SPr DN /. 0103,90901,17,%   0,37 

),(,%. Pr DDfN   Pr DDN 5619,643604,92597,176,%.   0,69 

),(,% /. SPr DDfN   SPr DDN /. 6685,56588,109346,180,%   0,77 

 

Как видно из приведенных данных, применение модели, бази-
рующейся на значениях параметра насыщенности D  и фракталь-
ной размерности SPD / , обеспечивает наибольшее значение коэф-

фициента корреляции 2R . 
Данный вывод подтверждается и результатами испытаний пло-

ских образцов сплава Д16АТ с центральным отверстием диаметром 
4 мм в условиях циклического осевого растяжения с 118max   

МПа, 0R  до появления трещин, длиной 1 мм. Результаты пред-
ставлены на рис. 2.21, 2.22. 
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Рис. 2.21. Изменение параметра насыщенности D  серии образцов, 
 испытанных в условиях циклического осевого растяжения при 

МПа118max  , 0R  
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Рис. 2.22. Изменение фрактальной размерности SPD /  кластеров ДР  

серии образцов, испытанных в условиях циклического осевого  
растяжения при МПа118max  , 0R  

 

Коэффициенты корреляции аппроксимирующих кривых имеют 

достаточно высокие значения: 71,02 R  для зависимости 

)(,% DfN  (рис.2.21) и 73,02 R  для зависимости 

)(,% /. SPr DfN   (рис.2.22). 
Множественная регрессионная модель для прогнозирования ос-

таточной долговечности по показателям ДР D  и SPD / , имеет вид: 

SPзал DDN /. 77,1439,9272,76,%  . 
Коэффициент корреляции данной модели составляет 

715,02 R . 
 

2.4. Математические модели повреждаемости поверхности 
плакированных алюминиевых сплавов 

 

В обобщенной трактовке повреждение материала изделия – это 
отклонение его контролируемых свойств от начальных [27]. Воз-
никновение при циклическом нагружении на поверхности плаки-
рующего слоя алюминиевых сплавов отчетливых признаков ДР 
свидетельствует о его повреждении, а эволюция ДР в процессе на-
гружения – о повреждаемости плакирующего слоя как процессе во 
времени. Экспериментальные наблюдения за поведением ДР дают 
информацию о конкретных проявлениях такой повреждаемости для 
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реализуемых условий нагружения. Задача математического пред-
ставления данного явления состоит в описании более широкого его 
проявления, в поиске и обосновании общих, фундаментальных за-
кономерностей формирования и развития ДР.  

 

2.4.1. Статистическая модель формирования кластеров 
деформационного рельефа на поверхности  

плакирующего слоя 
Как было показано выше, количественная оценка поврежденно-

сти осуществляется по критерию D , равном относительной пло-
щади, поверхности со следами ДР (см. формулу (2.2)). 

Экспериментальные исследования показывают, что формирова-
ние и эволюция рельефа – процесс стадийный, стадия роста площа-
ди рельефа сменяется стадией насыщения (см. Раздел 3 настоящей 
работы). Для описания этого явления может быть использована 
статистическая модель двухфазной системы, в которой путем слу-
чайного объединения формируются ассоциации (кластеры) вто-
ричной фазы, элементы которой случайно рассеянные в ограничен-
ной области первичной фазы [28]. Данная модель апробирована для 
описания эволюции ДР, когда первичная фаза – это поверхность 
без признаков ДР, а вторичная фаза – участки локальной микро-
пластической деформации, которые на фотографиях поверхности 
обозначаются темным цветом (рис.2.23) [29]. 

 

 
 

Рис. 2.23. Фотография участка  
поверхности (×350) со следами  

деформационного рельефа(темные  
участки) с наложением сетки квадратных 

ячеек 

Процесс формирова-
ния и эволюции ДР рас-
сматриваем как форми-
рование первичных ком-
понентов рельефа с ли-
нейным размером a , их 
накопления и объедине-
ния. 

Рассмотрим поверх-
ность площадью A , на 
которой формируется ДР 
(первичная фаза). Разо-
бьем указанную поверх-
ность на )1( NN  ячеек 

с линейным размером a . 
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Параметры ,A N  и a  связаны соотношением 2NaA  . 
В каждой ячейке может быть размещен только один носитель 

ДР, который относится к вторичной фазе. 
Если две или более таких ячеек находятся рядом, они образуют 

кластер, с «массой», равной числу ячеек, входящих в данный кла-
стер. 

Массу кластера будем характеризовать параметром s                
( s  = 1,2,...), равным количеству ячеек вторичной фазы в кластере, а 
количество кластеров массой s  обозначим sn . 

Каждая ячейка в области A  окружена соседними, примыкаю-
щими к ней ячейками. Количество ближайших «соседей» z  назо-
вем координационным числом сетки, которое будет определяться 
формой ячеек и способом их упаковки. Например, для треугольных 
ячеек с компоновкой по сторонам (по вписанной окружности) 

3z , а с компоновкой по сторонам и по вершинам (по описанной 
окружности) 12z . Для квадратных, соответственно, 4z  и 

8z . Следует отметить, что принятая схема структурирования об-
ласти A  ячейками может быть трансформирована в классические 
перколяционные системы связей или узлов [30,31]. 

Пусть среди N  ячеек на однородно деформируемой поверхно-
сти случайным образом рассеяно n  ячеек вторичной фазы ( Nn  ), 
концентрация которых определяется как Nnx / . При случайной 
выборка ячеек объемом z  вероятность нахождения ровно s  ячеек 
вторичной фазы в такой выборке описывается биномиальным рас-
пределением: 

 szss
zz xxCsp  )1()( ,                              (2.4)  

где s
zC  - число сочетаний из z  элементов по s . 

При малых значениях x  ( 1,0x ) распределение (2.4) асимпто-
тически приближается к распределению Пуассона, а при 

9)1(  xzx  – к нормальному [32]. Для распределения Пуассона 
запишем 

 )exp(
!

)(
)( zx

s

zx
sp

s

z  .                             (2.5) 



 110

Используя приближение zsz Nnp / , где zNNz /  – макси-

мальное количество групп по z  ячеек в совокупности N , на осно-
вании (2.5) получим  

  zxx
s

z

N

n s
s

s 


exp
!

1

.                              (2.6) 

Формула (2.6) определяет зависимость количества кластеров sn  

( zs  ) от концентрации ячеек вторичной фазы x  и полностью со-
ответствует вероятностной модели формирования ассоциаций из s  
рассеянных невзаимодействующих повреждений [28,33].  

Из формулы (2.5) следует, что максимальная вероятность нали-
чия кластера массы s  реализуется при концентрации 

 
z

s
xm  .                                                     (2.7) 

Согласно (2.6) с увеличением общей концентрации ячеек вто-
ричной фазы с фиксированным значением z  количество кластеров 
увеличивается до максимального значения при mx , после чего про-

исходит уменьшение sn . Уменьшение количества кластеров при 

mxx   может быть обусловлено только их объединением и образо-
ванием новых кластеров большей массы. 

Вполне очевидно, что образование кластера представляет собой 
случайное событие. В связи с этим формула (2.6) определяет ус-
редненную функциональную зависимость количества кластеров от 
общей концентрации повреждений. При 1x  наличие ассоциа-
ций из нескольких повреждений маловероятно, и имеет место сис-
тема из единичных ( s =1) рассредоточенных ячеек вторичной фа-
зы. Если x  настолько мало, что 1)exp( zx , то из формулы (2.5) 

следует xNn /1 . Это определяет линейный характер зависимо-

сти )(1 xn .  

Отклонения зависимости )(1 xn  от прямой линии при некотором 

значении концентрации ax  означает начало объединения ячеек 

вторичной фазы и образование первых кластеров. Параметры ax  и 

mx , характеризующие основные этапы процесса формирования и 
развития кластеров, в терминологии теории перколяции называют-
ся, соответственно, порог агрегации и критическая концентрация 
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агрегации [34]. Кроме этих характеристических показателей кон-
центрации используется параметр cx  – порог перколяции, при ко-
тором образуется бесконечный кластер, пронизывающий всю об-
ласть ячеек (связей).  

Отметим, что рассматриваемая теоретическая модель не описы-
вает образование бесконечного кластера, так как в ней масса ко-
нечных кластеров s  ограничивается координационным числом 
решетки z . В то же время известно, что порог протекания cx  при 
нарушении связей наиболее чувствителен к числу ближайших со-
седей z  и значительно менее чувствителен к другим параметрам 
решеток (табл.2.3) [31].  

 

Таблица 2.3 
Основные характеристики перколяции различных типов плоских 

решеток 

Тип решеток z  
cx  czx  

ar  

Треугольная 3 0,65 1,95 1,86 
Квадратная 4 0,5 2,0 2,15 

Шестиугольная 6 0,35 2,1 2,63 
 

Из представленных в табл. 2.3 данных следует, что для плоских 
решеток произведение czx  близко к 2. Согласно (2.7) это значение 

соответствует максимуму зависимости )(2 xn  при 

cm xx  .Следовательно, формирование пронизывающего кластера 
осуществляется при концентрации ячеек ВФ, соответствующей 
максимуму концентрации кластеров с s =2. 

Формула (2.6) позволяет получить ряд полезных для описания 
кластерообразования соотношений. Так, из (2.6) следует рекур-
рентное соотношение для количества кластеров разной массы при 
любом фиксированном x  и s  > 1: 

s

zxn
n s

s
1 . 

Подставив в (2.6) соотношение (2.7), получим выражение, опре-

деляющее максимальное количество 
sn  кластеров массы s  в сис-

теме из N  ячеек 
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sz

N
ns 



2
. 

Здесь факториал !s  выражен через формулу Стирлинга 
s

e

s
ss 






 2! , 

где e  - основание натурального логарифма. 
Для подтверждения адекватности выражения (2.6) был проведен 

численный эксперимент – компьютерное моделирование случайно-
го появления, накопления и формирования кластеров вторичной 
фазы различной массы на плоской сетке ячеек с заданными значе-
ниями z . Участок поверхности представлялся в виде задаваемой 
совокупности N  плотно упакованных ячеек. Для различных значе-
ний координационного числа z  выбиралась форма ячеек, и прини-
малось, что их объединение реализуется по соприкасающимся сто-
ронам (по вписанной окружности). Так, для треугольников z =3, 
для квадратов z =4 и т.д.  

В процессе моделирования поэтапно часть ячеек переводились в 
категорию вторичной фазы. Расположение таких ячеек на иссле-
дуемом поле N  являлось случайным. В автоматизированном ре-
жиме регистрировалось количество кластеров различной массы sn  

при текущем значении концентрации ячеек вторичной фазы x .  
Результаты численного эксперимента показывают, что на на-

чальной стадии формирования вторичной фазы формула (2.6) дос-
таточно точно описывает зависимости концентрации кластеров 
различной массы ( zs  ) от x  (рис.2.24). При z =3 и z =4 для 1n  
соответствие теоретических и экспериментальных результатов 
имеет место при 15,0x , а для 2n  при 1,0x . Для 3n  имеем 

3,0x  ( z =3) и 25,0x  ( z =4) (рис.2.24).  
Отклонение результатов моделирования от теоретической зави-

симости (2.6) можно объяснить тем, что при больших значениях 
концентрации x  интенсивно начинают формироваться кластеры с 
массой zs  . Например для решеток с z =3 и z =4 за счет массо-
вого объединения ячеек вторичной фазы даже при сравнительно 
малых значениях общей концентрации ( 1,0x ) образуются кла-
стеры большой массы: 10n , 20n , 20n  и даже 50n  (рис.2.24). 
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а б 

Рис.2.24. Зависимости концентрации кластеров вторичной фазы различ-
ной массы: Nxn /)(1  (1); Nxn /)(2  (2); Nxn /)(3 =3 (3); Nxn /)(4  (4) 

для плоских ячеек с z =3 (а) и z =4 (б). Линии – расчет по формуле (2.6), 
точки – результаты моделирования с различным значением общего коли-
чества ячеек N  

 

При моделировании получено, что размер ячеек и, следователь-
но, общее количество ячеек на исследуемой поверхности N  прак-
тически не влияет на процессы образования и роста кластеров 
(рис.2.24,2.25). 

 

 
 

а б 

Рис.2.25. Развитие кластеров кластеров вторичной фазы с массой:  
s =10 (1); s =20 (2); s =50 (3) для плоских ячеек с z =3 (а) и z =4 (б) при 
имитационном моделировании с различным значением количества ячеек 

на площади N  
 

Результаты экспериментальных исследований эволюции насы-
щенности ДР при циклическом нагружении указывает на наличие 
стадийности процесса. Стадийность имеет место и при формирова-
нии кластеров вторичной фазы в зависимости от x . Для )(xns  

( 1s ) на начальном этапе скорость формирования кластеров плав-
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но увеличивается с последующей стабилизацией и даже с умень-
шением. 

Рассмотрим явление стабилизации роста вторичной фазы в рам-
ках предложенной теоретической модели с целью обоснования со-
ответствующих характеристических соотношений. 

Общее количество кластеров с zs   на поле из N  ячеек при 
фиксированном x  определяется на основании (2.6) как 

 
 







z

s

sz

s

s

s

zx

z

zx

N

n

11 !

)(exp
. (2.8) 

Сумма в правой части выражения (2.8) с достаточным прибли-
жением для 1x  может быть записана в виде 

 1)exp(
!

)(

1



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s

zxz

s

s

. (2.9) 

С учетом (2.9) формула (2.8) примет вид 

   zx
z

N
n

z

s
s 


exp1

1
. (2.10) 

Из выражения (2.10) следует, что на поле из N  ячеек предель-
ное количество кластеров вторичной фазы sn  с массой zs   при 

1x  ограничено значением: 

  z
z

N
n

z

s
s 


exp1

1
. 

Таким образом, насыщение процесса формирования кластеров 
вполне обосновано и описывается формулой (2.10). 

В качестве критерия насыщения можно использовать среднее 
расстояние между кластерами r , которое определяется через их 
концентрацию Ac  на площади A  соотношением 

 
Ac

r
1

 , (2.11) 

где 

 



z

s

s
A Na

n
c

1
2

. (2.12) 

Объединив выражения (2.11) и (2.12), а также учитывая (2.10), 
запишем 
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где ar  – расстояние между кластерами, нормированное к характер-
ному размеру ячейки. 

Отметим, что условие формирования пронизывающего класте-
ра: 2czx  (табл.2.3) в соответствии с формулой (2.13) дает пре-

дельное значение 
ar , близкое к значению концентрационного кри-

терия eK   [35-37]. Данный критерий, равный среднему расстоя-
нию между соседними рассеянными дефектами и нормированный к 
их размеру, характеризует переход от стадии рассеянного к стадии 

локализованного разрушения. Значения 
ar , определенные по фор-

муле (2.13), приведены в табл. 2.3. 
Результаты численного эксперимента по развитию вторичной 

фазы, в ходе которого определялось количество кластеров различ-
ной массы, а по формуле (2.11) – среднее расстояние между ними, 
подтверждают адекватность теоретического выражения (2.13) 
( рис.2.26). Однако, как показывает моделирование, при относи-
тельно небольших значениях общей концентрации x  формируют-
ся достаточно большие кластеры с массой zs   (рис.2.25). Следо-
вательно, при описании кластерообразования помимо расстояния 
между отдельными кластерами необходимо учитывать и их разме-
ры (массу). 

Средняя масса кластера ms  является одной из ключевых харак-

теристик в теории перколяции. Параметр ms  определяется суммой 
всех ячеек, входящих в кластеры, деленной на общее количество 
кластеров. Для кластеров с массой zs   запишем 
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 (2.14) 

Подставив в (2.14) выражение (2.10), получим 

 
)exp(1 zx

zx
sm 

 . (2.15) 
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а б 

 
в 

 
 
Рис.2.26. Зависимости ar  (1) и ms  

(2) от x , полученные при числен-
ном моделировании (светлые точ-
ки) и рассчитанные по формулам 
(2.13) и (2.14) (линия) при 
z =3 (а); z =4 (б) и z =6 (в) 
 

 

Результаты расчетов параметра ms  по формуле (2.15) хорошо 
согласуются с данными численного эксперимента для различных z  
на начальной стадии формирования кластеров (рис.2.26). Отклоне-
ние экспериментальных значений средней масса кластеров от зави-
симости (2.15) имеет место при повышенных значениях x , что 
обусловливается появлением больших кластеров с массой zs  , 
которые не учитываются формулой (2.15). 

При малых значениях концентрации вторичной фазы ( 1x ) из 
(2.15) следует очевидное приближение 1ms . Данные численного 
эксперимента дают линейную зависимость (рис.2.27) 

 bx
s

s

m

m 
1

, (2.16) 

из которой следует 
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sm 


1

1
. (2.17) 
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Рис.2.27. Изменение показателя средней массы кластеров от их 
 концентрации, полученное при численном моделировании 

 для различных значений z   
 

Коэффициент b  в (2.16) соответствует интенсивности роста 
средней массы кластера в точке 0x . Его значения для различных 
z  приведены в табл.2.4. 

Таблица 2.4 
Параметры аппроксимации зависимостей, представленных  

на рис.2.24 

z  b  
Коэффициент регрессии 

2R  

Предельная концентрация 

x  

3 1,5067 0,9991 0,35 
4 1,959 0,9986 0,3 
6 2,5272 0,9761 0,25 

 
Аппроксимация значений коэффициента b  в зависимости от z  

по данным табл.2.4 дает линейную зависимость (рис.2.28) 

5583,03322,0  zb   ( 2R =0,985), 
Полученные результаты позволяют предложить феноменологи-

ческое условие предельного состояния развития кластеров вторич-
ной фазы.  
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Рис.2.28. Зависимость коэффициента b  от параметра z , полученная 
по результатам численного моделирования 

 

Принимаем, что предельное состояние (насыщение процесса 
образования кластеров) будет характеризоваться предельной кон-
центрацией вторичной фазы x , при которой реализуется условие 
предельного слияния кластеров – среднее расстояние между ними 
равно среднему размеру кластеров: 

ma sr   
С учетом формул (2.13) и (2.17) получим трансцендентное 

уравнение для определения предельной концентрации ячеек вто-
ричной фазы x , при которой реализуется массовое объединение 
кластеров: 

 )exp(1)1( 2
  zxbxz . (2.18) 

Решение уравнения (2.18) дает значения предельной концентра-
ции объединения x  для различных значений параметра z  
(табл.2.4). 

Необходимо отметить, что полученные значения x  соотносят-

ся для различных z  со значениями порога протекания cx  

(табл.2.3). Зависимость между этими параметрами линейна ( 2R =1) 
(рис.2.29) и имеет вид 

 4,03  xxc  (2.19) 

Если принять, как отмечалось выше, 2czx , то из (2.19) следу-
ет 
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Рис.2.29. Зависимость между предельной концентрацией объединения  

кластеров x  и порогом протекания для плоских решеток cx  
 

 133,0
3

2
 z

x . (2.20) 

При z =3, 4, и 6 из (2.20) получим, соответственно: x = 0,36; 0,3 
и 0,24, что хорошо соотносится с экспериментальными значениями 
D , которые соответствуют стадии насыщенности ДР. 

Таким образом, формирование и развитие ДР на поверхности 
плакирующего слоя можно описывать с помощью статистической 
модели накопления и объединения кластеров вторичной фазы в 
двухфазной системе с использованием плоской сетки ячеек раз-
личной геометрической формы. 

Адекватность модели подтверждается результатами имитаци-
онного моделирования. Теоретические значения критической кон-
центрации кластеров при их массовом объединении соотносится с 
экспериментальными значениями параметра D  при насыщенности. 

 

2.4.2. Математическая модель поврежденности плакирую-
щего слоя конструкционных алюминиевых сплавов 

Особенностью конструкционного алюминиевого сплава Д16АТ 
является наличие плакирующего слоя из технически чистого алю-
миния. Основной материал – сплав Д16 обеспечивает прочностные 
свойства, а плакирующий слой наносится для защиты конструкции 
от коррозионных повреждений [38,39]. Механизм защитного дей-
ствия плакирующего слоя имеет электромеханический характер. 
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Влияние плакирующего слоя на усталостную прочность конст-
рукционных алюминиевых сплавов носит двоякий характер.  

В условиях агрессивных сред, вызывающих коррозию, наблю-
дается повышение усталостной долговечности, причем данное по-
вышение зависит от степени агрессивности среды. Испытания пла-
кированных сплавов Д16 и В95 на усталость показали, что при воз-
действии обычной влаги долговечность практически не изменя-
лась, в условиях конденсата, образующегося в гермокабинах само-
лета, долговечность увеличивалась на 6 %, а при воздействии 
3 процентного раствора хлористого калия – на 11 % [40]. В работе 
[41] отмечается, что в условиях морской воды плакирующий слой 
способствует повышению усталостной долговечности алюминие-
вых сплавов на 20…80 %.  

В то же время при циклическом нагружении алюминиевых 
сплавов в воздухе влияние плакирующего слоя на усталостную 
прочность носит негативный характер. Оценки такого влияния раз-
личны – от «некоторого снижения долговечности» [42] до ощути-
мого – наблюдается снижение предела выносливости на 15-25 % 
[41] или на 30 % [40].  

Для оценки влияния плакирующего слоя на сопротивление ус-
талости конструкционных алюминиевых сплавов были проведены 
сравнительные испытания образцов, изготовленных из сплава 
Д16АТ (с плакирующим слоем) и Д16Т (без плакирующего слоя) 
при различных значениях максимального напряжения в цикле.  

Испытания образцов из Д16АТ проводились на шести уровнях 
максимального напряжения в цикле, а испытания образцов из Д16Т 
проводились при семи значениях максимального напряжения. Кри-
вые усталости, построенные на основании данных испытаний, 
представлены на рис. 2.30. 

Каждая кривая усталости состоит из двух участков и имеет пе-
региб: для Д16АТ участок І соответствует диапазону напряжений 
100…130 МПа, для Д16Т участок І – диапазону напряжений 
150…160 МПа. 

Из полученных характеристик усталости следует, что предел 
выносливости сплава Д16АТ в сравнении с Д16Т уменьшается, в 
зависимости от базы долговечности, на 35…45 %. Следовательно, 
наличие плакирующего слоя приводит к существенному снижению 
усталостной прочности конструкционного сплава Д16Т. 
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Рис.2.30. Кривые усталости сплавов Д16АТ и Д16Т 
 
Объяснить это явление можно особенностями циклического де-

формирования плакирующего слоя и его деструкцией в рамках со-
ответствующей модели повреждаемости [43-45]. 

Следует отметить, что при одинаковых напряжений цикличе-
ское деформирование основного материала и плакирующего слоя 
существенно различаются. Модули упругости этих материалов 
практически одинаковы. Однако из-за отличия (на порядок) значе-

ний пределов текучести сплава Д16 (  16
2,0

Д 290 МПа) и технически 

чистого алюминия ( Al
2,0 30 МПа) даже при упругом растяжении и 

разгрузке ( 16
2,0max

Д ) деформирование плакирующего слоя осу-

ществляется по знакопеременному циклу со значительным разма-
хом и накоплением (алюминий – циклически разупрочняющийся 
материал) пластической деформации (рис.2.31) [43]. Такой процесс 
сопровождается формированием и развитием ДР на поверхности 
плакирующего слоя.  

В первом разделе настоящей работы (п. 1.3.2) было показано, 
что определяющим фактором формирования ДР при циклическом 
нагружении металлических материалов является локальное пла-
стическое деформирование, обусловленное дислокационными ме-
ханизмами.  
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Рис.2.31. Схема циклического де-
формирования плакирующего слоя. 

p
2,0 , c

2,0  – пределы текучести алю-

миния, соответственно, при растяже-
нии и сжатии 

Дислокации, двигаясь по 
линиям скольжения в направ-
лении действия максимальных 
касательных напряжений, вы-
ходят на свободную поверх-
ность, что приводит к образо-
ванию ступенек и полос сдви-
га, экструзий и интрузий (рис. 
2.32).  

Элементарный акт пласти-
ческого деформирования при 
выходе одной дислокации на 
поверхность сопровождается 
образованием ступеньки сдви-
га величиной, равной значе-
нию модуля вектора Бюргерса 
b  (рис.2.33). 

 
 

 
 

Рис. 2.32. Модели дислокационных механизмов формирования полос 
скольжения, экструзий, интрузий (а) и субмикротрещин (б) при устало-
сти: Е – экструзия; І – интрузия; М – недеформируемый материал; І – по-

луцикл растяжения; ІІ – полуцикл сжатия [46] 
 
Формирование ступеньки сдвига приводит к элементарному из-

менению рельефа поверхности и, соответственно, к увеличению ее 
площади на величину bLA  , где L  - длина дислокации.  

 



 123

 
 
 

При этом энергия, идущая на 
образование новой поверхности 
за счет аннигиляции дислокации 
при выходе ее на поверхность, 
должна быть соизмеримой с ее 
собственной энергией. Это яв-
ляется физическим критерием 
обоснованности принятого по-
ложения об изменении рельефа 
поверхности за счет пластиче-
ской деформации при условии 
постоянства исходной шерохо-
ватости. 

Рис.2.33. Схема деформирования 
поверхности кристалла из-за  
выхода краевой дислокации 

Собственная энергия индивидуальной дислокации длиной L  за-
дается выражением (1.10) и равна  

 







 Z

r

RDLb
Wd

0

2

ln
2

, (2.21) 

Обычно   8...3/ln 0  ZrR  [47]. Поэтому из (2.21) следует 

 2)4...5,1( DLbWd  , (2.22) 
Энергетическое условие образования ступеньки длиной L  при 

выходе дислокации на поверхность (рис. 2.33) запишется в виде 
 bLLWs )( , (2.23) 

где   –  удельная поверхностная энергия; 8/Ga  [47]; a  – меж-
атомное расстояние. 

Из сравнения выражений (2.22) и (2.23) с учетом того, что 
ba  , получим, с точностью до численного множителя, что обра-

зование ступеньки сдвига из-за выхода дислокации на поверхность 
энергетически обосновано, т.е  

sd WW  . 
Таким образом, формирование ДР должно сопровождаться уве-

личением площади поверхности. Энергетическая подпитка этого 
процесса обеспечивается общим числом подвижных дислокаций, 
которые выходят на поверхность в процессе циклического дефор-
мирования материала. 

Согласно выражению (2.1) изменение площади поверхности A  
относительно исходного значения A  количественно можно опи-
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сать величиной пластической деформации поверхности. Следова-
тельно, значение a  является характеристикой ДР, причем обоб-
щенной характеристикой, так как она дает количественную оценку 
ДР в трехмерном пространстве. Рассмотрим, как согласуется пара-
метр a  с показателями ДР на плоскости и в нормальном к ней на-
правлении.  

Пусть на участке поверхности плакирующего слоя площадью A  
и толщиной t , за счет локального пластического деформирования 
образовалась зона ДР площадью S , ограниченная периметром p  
(произвольной формы) и имеющая среднюю высоту h  (рис.2.34). 

 

 
 

Рис.2.34. Схема формирование ДР на 
поверхности плакирующего слоя 

Так как локальная зона 
ДР ограничивается областью 
с периметром p , то прира-
щение площади поверхности 
будет равно 

phA  , 
а пластическая деформация, 
согласно (2.1), определится 
как 

 

 
A

ph

A

A
a 


 . (2.24) 

Подставив в (2.24) выражение (2.2), получим зависимость пла-
стической деформации поверхности от параметра насыщенности 
ДР: 

 D
S

ph

A

A
a 


 . (2.25) 

Формулы (2.24) и (2.25) устанавливают связь обобщенной ха-
рактеристики ДР ( a ) с параметрами, характеризующими ДР на 
плоскости (параметры DSp ,, ) и в направлении, нормальном к по-
верхности (параметр h ). 

Смысловое отличие тождественных выражений (2.24) и (2.25) 
состоит в том, что в (2.25) входит отношение периметра области 
ДР к ее площади Sp /  – одного из определяющих параметров 
фрактальной геометрии, характеризующего форму плоских объек-
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тов. Это прямым образом подтверждает обоснованность использо-
вания показателя фрактальной размерности для количественной 
оценки насыщенности ДР на поверхности плакированных конст-
рукционных алюминиевых сплавов при циклическом нагружении 
(см. п.1.3.3.).  

На основании рассмотренной схемы формирования ДР на по-
верхности можно объяснить негативное влияние плакирующего 
слоя сплава Д16АТ на усталостную прочность. 

Интенсивное циклическое упругопластическое деформирование 
поверхности плакирующего слоя (рис.2.31) будет приводить к его 
пластическому разрыхлению и, как следствие, к увеличению его 
объема [48-50]. Для описания этого явления запишем формулу 
(2.25) с учетом соотношения (2.2) в виде 

fA

hS
a  , 

где используется обозначение фрактального параметра: 

 
p

S
f  . (2.26) 

Согласно принятой схемы (рис.2.34), приращение объема пла-
кирующего слоя  из-за формирования ДР на площади A  опреде-
лится как  

 hSVp  , (2.27) 

а его объем до деформирования будет равен 
 AtVpl  , (2.28) 

где t  – толщина плакирующего слоя в исходном состоянии.  
Вводим параметр поврежденности  , характеризующий дест-

рукцию объема плакирующего слоя:  

 
pl

p

V

V
 . (2.29) 

Подставив в формулу (2.29) соотношения (2.27). (2.28) и (2.24), 
получим зависимость параметра поврежденности поверхности от 
величины ее пластической деформации a  и значения фрактально-
го параметра f : 

 
t

f
a . (2.30) 
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Следует отметить, что согласно формуле (2.30) поврежденность 
плакирующего слоя не зависит в явном виде от параметра h . Из-
менение рельефа поверхности, вызванное его развитием в нор-
мальном к поверхности направлении (шероховатость), описывается 
в (2.30) значением пластической деформации a .  

Изменение шероховатости поверхности в процессе развития 
ДР (рис.2.13) можно охарактеризовать показателем aR  (2.3), при-
чем 

0aapa RRR  , 

где 0aR  – шероховатость поверхности в исходном состоянии; apR  – 

значение шероховатости при фиксированном числе циклов нагру-
жения. 

Вполне очевидно, что усредненное по поверхности A  значение 
приращения шероховатости aR  должно зависеть от параметра h , 
причем принимаем эту зависимость как линейную:  

 hRa  , (2.31) 
где   – коэффициент пропорциональности. 

Так как aR  является приращением усредненного показателя 
шероховатости по отношению к исходному состоянию (когда 
D =0), можно предположить, что этот показатель зависит от вели-
чины площади, свободной от следов ДР: SA   (рис. 2.34). Тогда, 
учитывая (2.31), запишем 

hDRa )1(  , 
или 

 
)1( D

R
h a




 . (2.32) 

Подставив (2.32) в формулу (2.24) и учитывая обозначение 
(2.26), получим выражение для пластической деформации поверх-
ности  

 y
aa

a D
f

R

Df

DR










)1(
. (2.33) 

где  

D

D

SA

S
Dy 





1

. 
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С учетом формулы (2.33) поврежденность (2.30) запишется в 
виде  

 y
a D
t

R




 . (2.34) 

Выражение (2.34) определяет зависимость поврежденности от 
параметров развития ДР на плоскости ( yD ) и в нормальном к плос-

кости направлении ( aR ). 
Таким образом, пластическое деформирование плакирующего 

слоя, сопровождающееся формированием и распространением ДР 
на поверхности, приводит к его деструкции. Дефекты сплошности 
в плакирующем слое, особенно те, которые располагаются на гра-
нице раздела с основным сплавом, за счет локальных перенапряже-
ний при циклическом упрочнении (алюминий относится к цикли-
чески упрочняющимся материалам) могут инициировать разруше-
ние (возникновение трещин) в несущем материале. Этим объясня-
ется эффект снижения сопротивления усталостной прочности пла-
кируемых материалов, в том числе и конструкционного сплава 
Д16АТ (рис.2.30). 
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Глава 3. МЕТОДОЛОГИЯ КОНТРОЛЯ ВЫРАБОТКИ 
РЕСУРСА ВОЗДУШНЫХ СУДОВ ПО ПАРАМЕТРАМ 

ДЕФОРМАЦИОННОГО РЕЛЬЕФА 
 

3.1. Влияние режимов циклического нагружения  
на деформационный рельеф плакирующего слоя 

 

Чувствительность параметров ДР к максимальному напряже-
нию цикла доказана в условиях нагружения осевым циклическим 
растяжением и консольным изгибом [1]. Испытания включали на-
гружения в широком диапазоне циклических напряжений, отра-
жающем спектр эксплуатационной нагруженности авиационных 
конструкций, изготовленных из алюминиевых сплавов. 

 

3.1.1. Влияние действующих напряжений на развитие                        
деформационного рельефа в условиях циклического 

осевого  растяжения и консольного изгиба 
Испытания при циклическом осевом растяжении (коэффициент 

асимметрии цикла 0R ) с различными значениями максимально-
го напряжения в цикле проводились на образцах плакированного 
сплава Д16АТ с концентратором напряжений в виде центрального 
отверстия. 

В процессе испытаний периодически (после определенной цик-
лической наработки) контролировалось состояние поверхности 
вблизи концентратора напряжений, а также фиксировалось количе-
ство циклов нагружения до появления усталостной трещины дли-
ной 1,0 мм и количество циклов нагружения до полного разруше-
ния. Результаты исследований приведены на рис. 3.1. 

Полученные данные свидетельствуют о снижении скорости раз-
вития рельефа в процессе циклического нагружения. Это соответ-
ствует общим представлениям о процессе накопления повреждения 
[2,3]. 

Анализ полученных результатов показал, что зависимости па-
раметра насыщенности D  от количества циклов нагружения N  
удовлетворительно аппроксимируются логарифмической функци-
ей. Соответствующие регрессионные уравнения и значения коэф-
фициентов детерминации приведены в табл. 3.1. 
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Рис. 3.1. Зависимость параметра D  от циклической  
наработки при различных значениях максимального  

напряжения в цикле max : 77 МПа (1); 82 МПа (2); 96 МПа 
(3); 106 МПа (4); 115 МПа (5); 130 МПа (6); 135 МПа (7) 

 
Таблица 3.1 

Регрессионные уравнения зависимостей параметра D  от N  при 
циклическом растяжении 

Режим нагруже-
ния 

Уравнения регрессии Коэффициент 
корреляции  

max = 77 МПа 1768,0ln0338,0  ND  0,5012 

max = 82 МПа 7059,0ln0849,0  ND  0,7224 

max = 96 МПа 6906,0ln0889,0  ND  0,7625 

max = 106 МПа 2193,1ln1363,0  ND  0,9291 

max = 115 МПа 8132,0ln1055,0  ND  0,8272 

max = 130 МПа 7889,0ln1086,0  ND  0,9674 

max = 135 МПа 1273,1ln1421,0  ND  0,979 

 

Исследование эволюции ДР при различных режимах нагруже-
ния (табл. 3.1) указывает на чувствительность параметра D  к мак-
симальному напряжению в цикле. 

Обобщенная зависимость, отражающая влияние максимального 
напряжения цикла нагружения max  на параметр D  описывается 

регрессионным уравнением (коэффициент корреляции 2R  = 0,79) 
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max
36 1087,2102,31828,0   ND . 

Таким образом, насыщенность поверхности плакирующего слоя 
следами ДР возрастает с числом циклов нагружения и зависит от 
действующего напряжения цикла. При увеличении напряжения 
процесс насыщенности поверхности следабми ДР интенсифициру-
ется. На основании этого можно утверждать, что насыщенность ДР 
может служить мерой повреждения сплава и характеристикой ис-
черпания ресурса деталей. 

Исследования эволюции ДР проводились на первой стадии ус-
талостного разрушения – на стадии до образования трещины дли-
ной 1 мм. Данное событие может быть выбрано в качестве крите-
рия предельного состояния. Рассмотрим, какая насыщенность ДР 
соответствуют предельному состоянию, и зависит ли это значение 
от уровня действующих напряжений в цикле.  

Согласно полученным экспериментальным данным предельные 
значения параметра D  при образовании усталостной трещины 
длиной 1 мм практически не изменяются для различных значений 
максимальных напряжениях цикла (от 70 до 120 МПа) и лежат в 
интервале 0,35…0,5 (рис.3.2). 

 

 
Рис. 3.2. Зависимость предельных значений параметра D   
от уровня максимального напряжения в цикле нагружения 

 

Данное обстоятельство свидетельствует об инвариантности 
предельного значения параметра D  по отношению к уровню дей-
ствующих циклических напряжений, что дает возможность произ-
водить оценку накопленного повреждения и прогнозирование оста-
точного ресурса конструкций для различной нагруженности. 
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Для практического использования полученных результатов по-
лезно располагать обобщенной зависимостью параметра D  от от-
носительной наработки N , где N  – отношение текущего количе-
ства циклов нагружения N  к числу циклов cN  до предельного со-
стояния (рис.3.3). Уравнение, описывающее такую зависимость для 
различных значений максимального напряжения в цикле (от 70 до 
120 МПа), имеет вид: 

 4168,0ln1163,0  ND . (3.1) 
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Рис. 3.3. Зависимость параметра D  от относительной наработки 
при циклическом растяжении с различными максимальными 

напряжениями в цикле 
 

Испытания в условиях консольного асимметричного изгиба (ко-
эффициент асимметрии цикла R =0) показали те же закономерно-
сти изменения показателей ДР, которые были обнаружены при 
циклическом растяжении (рис.3.4).  

 

 
а б 

Рис. 3.4. Изменение параметра D  (а) и фрактальной размерности SPD /  (б)  

при циклическом консольном изгибе для различных значений максималь-
ного напряжения в цикле max : 234,5 МПа  (1); 173 МПа (2); 147 МПа (3) 
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Полученные результаты представлены в виде регрессионных 
зависимостей, которые сведены в табл. 3.2 и 3.3.   

 

Таблица 3.2 
Регрессионные уравнения зависимостей параметра D  от числа 

циклов N при циклическом растяжении 
 

Режим нагружения Уравнения регрессии 
Коэффициент  
корреляции 

МПа147max   287,1ln138,0  ND  0,98 

МПа173max   2525,1ln1375,0  ND  0,92 

МПа5,234max   1619,1ln141,0  ND  0,94 

 

Таблица 3.3 
Регрессионные уравнения зависимостей фрактальной размерно-
сти SPD /  от числа циклов N  при циклическом растяжении 

 

Режим нагружения Уравнения регрессии Коэффициент 
корреляции 

max =147 МПа 7572,1ln0544,0/  ND SP  0,72 

max =173 МПа 173,2ln0914,0/  ND SP  0,78 

max =234,5 МПа 9394,1ln0774,0/  ND SP  0,75 

 

Результаты, приведенные на рис. 3.4, становятся более ком-
пактными, если их представить в виде зависимостей от относи-

тельной наработки N , выраженной в процентах (рис.3.5). 
Регрессионные уравнения соответствующих зависимостей 

представлены в табл. 3.4 и 3.5.   
Компактный разброс точек на графиках (рис.3.5) позволяет сде-

лать вывод о слабой зависимости показателей ДР от напряжений в 
цикле и, следовательно, о возможности описания данных результа-
тов обобщенными регрессионными уравнениями: 

 6084,0ln1238,0  ND , ( 2R  = 0,8786); (3.2) 

 1,3034 N0,0754ln -D SP / , ( 2R = 0,7361). (3.3) 
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Рис. 3.5. Изменение параметра D  (а) и фрактальной размерности SPD /  (б) 

от относительной наработки при консольном изгибе для различных зна-
чений максимального напряжения в цикле: max : 235 МПа (1);  

173 МПа (2); 147 МПа (3) 
 

Таблица 3.4 
Регрессионные уравнения зависимостей параметра D  от относи-

тельной наработки N  при консольном изгибе.  
 

Режим нагружения Уравнения регрессии 
Коэффициент  
корреляции  

max =147 МПа 0483,0%ln1381,0  ND  0,99 

max =173 МПа 0441,0%ln1332,0  ND  0,91 

max =235 МПа 0234,0%ln1416,0  ND  0,93 

 
Таблица 3.5 

Регрессионные уравнения зависимостей фрактальной размерно-

сти SPD /  от относительной наработки N  при консольном изгибе 
 

Режим нагружения Уравнения регрессии Коэффициент 
корреляции  

max =147 МПа 2314,1%ln0544,0/  ND SP  0,72 

max =173 МПа 3126,1%ln0899,0/  ND SP  0,79 

max =235 МПа 3169,1%ln0774,0/  ND SP  0,74 

 
Стадийность процесса формирования и развития ДР отчетливо 

проявляется при представлении экспериментальных данных в 
двойных логарифмических координатах (рис.3.6) 
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Рис. 3.6. Стадийность изменения параметра D  (а) и фрактальной размерно-
сти SPD /  (б) при консольном изгибе и максимального напряжения в 

цикле max = 173 МПа 
 

Представленные на рис.3.6 а данные указывают на изменение 
скорости развития насыщенности ДР при наработке, соответст-

вующей 4102,5 N  циклов ( 7,4log N ). При этом же значении 
наработки имеет место перелом на зависимости фрактальной раз-
мерности SPD /  от числа циклов (рис.3.6 б). 

Эволюция параметра D  отражает монотонное увеличение пло-
щади кластеров ДР. Эволюция фрактальной размерности SPD /  ха-
рактеризует изменение формы и площади кластеров. Слияния кла-
стеров рельефа приводит к уменьшению отношения их периметра к 
площади. 

Первая стадия развития рельефа – это стадия быстрого роста 
количества кластеров и, соответственно, увеличение суммарной 
площади ДР. Вторая стадия – стадия насыщенности – характеризу-
ется замедлением вовлечения новых участков поверхности в про-
цесс микропластической деформации, обширным слиянием класте-
ров ДР. Отсутствие полос скольжения, экструзий и интрузий в оп-
ределенном количестве кристаллитов обусловлена их неблагопри-
ятной кристаллографической ориентацией [4]. 

Стадия интенсивного изменения параметров ДР (1-я стадия) состав-
ляет 15…20 % общего количества циклов до формирования трещины. 

На второй стадии процесс изменения насыщенности рельефа замед-
ляется, однако остается монотонным, что обеспечивает возможность 
контроля усталостной поврежденности и прогнозирования момента 
образования трещины. Скорость изменения параметров ДР и продол-
жительность его стадий развития зависят от уровня действующих 
напряжений (рис. 3.7). 
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Рис. 3.7. Зависимости скорости изменения параметра насыщенно-
сти D  (а) и скорости изменения фрактальной размерности SPD /  (б) 

ДР от максимального напряжение цикла нагружения 
 

При испытаниях на консольный изгиб изучалось влияние знака 
напряжений на показатели D  и SPD / . ДР поверхностного слоя 
формировался в условиях растяжения и сжатия на противополож-
ных поверхностях одних и тех же образцов при равных абсолют-
ных значениях максимального напряжения в цикле (рис.3.8). 

 

  
а 

  
б  

Рис. 3.8. Зависимость показателей ДР D  и SPD /  от числа циклов нагру-

жения при консольном изгибе с различными значениями растягивающего 
(1) и сжимающего (2) максимального напряжения в цикле (коэффициент 

асимметрии цикла 0R ). max 147 МПа (а);  235 МПа (б)  
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Согласно результатам экспериментальных исследований знак мак-
симального напряжения в цикле не оказывает существенного влияния 
на изменение показателей рельефа в процессе циклического отну-
левого ( 0R ) нагружения.  

Отсутствие влияния знака действующих напряжений подтвер-
ждается результатами исследований ДР при циклическом нагруже-
нии консольным изгибом и различной асимметрии цикла (рис.3.9). 

 

 
 

а 

 
 

б 

в 
Рис. 3.9. Изменение показателей ДР D  и SPD /  от числа циклов нагруже-

ния при консольном изгибе с максимальным напряжением в цикле 
234,5 МПа (1) и   –234,5 МПа (2) для различной асимметрии цикла:  

R = 0,3 (а); R  = 0,42 (б); R = 0,6 (в ) 
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Инвариантность показателей ДР по отношению к знаку дейст-
вующих напряжений связана с тем, что пластическое деформиро-
вание (сдвиговые процессы) в поверхностном слое обусловлено 
касательными, а не нормальными напряжениями.  

 
3.1.2. Изменение насыщенности деформационного рельефа 

при случайном циклическом нагружении 
На элементы конструкции ЛА в эксплуатации воздействуют 

случайные нагрузки, имеющие случайную последовательность 
действия по величине и направлению. Это нагрузки от действия 
неспокойного воздуха, неровностей аэродромов, разнообразные 
акустические воздействия (шум двигателя, срывы потока, турбу-
лентность пограничного слоя), вибрационные нагрузки [5].  

На рис. 3.10 показана схема изменения напряжений в обшивке 
крыла транспортного самолета за время полета [6]. Полет начина-
ется с запуска двигателей и заканчивается с их остановкой, вклю-
чая все операции руления. На нижней поверхности крыла в начале 
и конце полета действуют случайные напряжения от неровностей 
аэродрома, накладывающиеся на напряжение сжатия, обусловлен-
ное действием массы крыла, наполненного топливом. Резкое уве-
личение уровня напряжений обусловлено действием подъемной 
силы. По мере выработки топлива средний уровень напряжения, 
соответствующий горизонтальному полету, снижается. В полете 
имеются циклы от маневров (уборка закрылка) и случайные циклы 
нагрузок от действия неспокойного воздуха.  

 

 
Рис.3.10. Схема нагружения нижней части обшивки крыла самолета 
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Для анализа усталостной прочности элементов авиационных 
конструкций на основании подобных схем нагружения (рис.3.10) 
выделяется цикл ЗВЗ (земля – воздух – земля), представляющий 
собой полное изменение напряжений за время полета – от мини-
мального значения при движении по земле до наибольшего напря-
жения в полете [5]. Параметры цикла ЗВЗ – размах и уровни экс-
тремальных значений напряжений оказывают большое влияние на 
выносливость элемента конструкции. Повреждение от этих циклов 
составляет обычно 30...70 % полного повреждения, а нередко и 
80...90 % [5].  

Исследования поведения ДР в при случайном нагружении осу-
ществлялось на плоских образцах из сплава Д16АТ с концентрато-
ром в виде центрального отверстия [7]. Результаты исследований 
изложены в работах [8-14].  

Циклическое растяжение образцов осуществлялось на серво-
гидравлической испытательной установке с цифровым управлени-
ем Bi-00-202V [15]. Для имитации эксплуатационного нагружения 
использовалась программа квазислучайного спектра нагружения 
MiniTWIST [16,17]. Программа нагружение позволяет реализовать 
в эксперименте сложные последовательности чередования полу-
циклов, которые различаются по амплитуде и асимметрии цикла 
нагружения. MiniTWIST – это частный случай программы случай-
ного нагружения TWIST [17]. Ее отличие от программы TWIST 
заключается в уменьшенном количестве циклов нагружения. Ос-
новные параметры программ испытаний TWIST и MiniTWIST, ко-
торые формируют блок из 4 000 полетов, приведены в табл. 3.6 
(значения программы TWIST указаны в скобках). 

В табл. 3.6 приведены следующие параметры и обозначения  
Тип полета. Используется 10 типов полетов. По мере возраста-

ния жесткости нагружения классификация начинается с типичного 
полета (J) и заканчивается тяжелым полетом (А). Степень жестко-
сти полета определяется количеством и значением нагрузок. 

Число конкретных типов полетов в блоке из 4 000 полетов. Оп-
ределяется общее количество полетов различной жесткости в блоке 
из 4 000 полетов. Количество тех или иных типов полета в блоке 
строго регламентируется в соответствии с [15,16] и не может быть 
изменено.  
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Таблица 3.6 
Определение типов полетов и числа циклов нагружения за полет [17] 

 

Номер и величина уровня амплитуды ma  / . Под уровнем ам-
плитуды понимается относительная величина, равная отношению 
амплитуды напряжения ( a ) к среднему значению напряжения 

спектра ( m ). Все нагрузки приведены к 10 типам. Для их описа-
ния используется классификация, начиная с максимального уровня 
амплитуды ma  /  = 1,6 и заканчивая минимальным уровнем ам-

плитуды ma  / = 0,222.  
Для генерации спектра нагружения (рис.3.11) используется сле-

дующий алгоритм: 
1) с использованием генератора случайных чисел определяет-

ся тип полета (от полета «А» до «J»); 
2) в зависимости от типа полета происходит «наполнение» 

полета значениями амплитуд нагружения ma  / . Значение этих 
амплитуд откладывается от единицы (среднего значения напряже-
ния спектра) вверх и вниз. Генератор случайных чисел задает зна-
чение ma  /  для верхней и нижней частей спектра; 
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Рис.3.11. Фрагмент спектра нагружения программы MiniTWIST:  
1 – типичный полет; 2 - тяжелый полет; 3 – разовые нагрузки от посадки 
 

3) при создании спектра было введено ограничение для ми-
нимального значения напряжения ( 0/  m ), т.е. вместо 

6,0/  m  для нагрузки I, 5,0/  m  для нагрузки II, 

3,0/  m  для нагрузки III и 15,0/  m  для нагрузки IV в ге-

нерируемом спектре записывалось значение m / =0;  
4) каждый полет завершается нагрузкой от посадки (в момент 

касания ВПП), которая вызывает сжатие обшивки на нижней части 
крыла. Однако из-за того, что испытания проводились на плоских 
образцах в условиях циклического растяжения, этой нагрузке при-
сваивали значение m / =0. 

По программе MiniTWIST образцы испытывались при среднем 
значении напряжения спектра m = 100 МПа, 90 МПа и 80 МПа. 
Скорость нагружения – 75 кН/с. В программе нагружения сочета-
ется беспорядочное чередования циклов в пределах блока и цикли-
ческое повторение одинаковых блоков.  

Периодический контроль состояния поверхности производился 
после реализации одного блока нагружения, равного N = 4 000 по-
летам. Показатели ДР на поверхности образцов у отверстия регист-
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рировались интерференционным профилометром «Микрон-альфа» 
(п.2.1.2) [18-21]. Параметр насыщенности D  в режиме работы 
профилометра «микроскоп», а показатель шероховатости поверх-
ности aR  – в режиме «профилометр». 

Для выявления особенностей поведения ДР в условиях случай-
ного нагружения определялись и сопоставлялись его показатели 
при случайном и близком к нему по уровню нагруженности регу-
лярном циклическом нагружении. С целью определения наиболее 
оптимального напряжения для контроля изменения ДР проведены 
усталостные испытания на долговечность до образования трещины 
длиной 0,5 мм. По результатам испытаний построена кривая уста-
лости при случайном циклическом нагружении, где долговечность 
измеряется числом полетов (рис.3.12).  

 

 
Рис.3.12. Кривая усталости плоских образцов,  

испытанных при случайном циклическом растяжении по 
программе MiniTWIST 

 

Основываясь на полученных результатах по усталостной долго-
вечности, последующее исследование рельефа при случайном на-
гружении проводилось для напряжения m , равного 100 МПа, 
90 МПа и 80 МПа. Напряжение 100 МПа соответствует среднему 
напряжению, которое возникает в обшивке самолета [22]. Напря-
жение m =80 МПа и m =90 МПа позволяет более детально иссле-
довать эволюцию ДР при увеличении числа полетов [23]. 
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Развитие насыщенности ДР для испытуемых образцов при регу-
лярном и случайном режимах нагружения иллюстрируется графи-
ками на рис.3.13 и 3.14. На каждом графике приведены зависимо-
сти параметра D  для серии испытуемых образцов. 
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Рис.3.13. Изменение параметра D от 
числа циклов при регулярном на-
гружении для различных макси-

мальных напряжений в цикле max : 

60 МПа (а); 80 МПа (б); 100 МПа 
(в); 130 МПа (г); 150 МПа (д) 

 

Формирование и распространение ДР на поверхности плаки-
рующего слоя осуществляется с первых циклов нагружения. На-
блюдается три стадии изменения насыщенности ДР в процессе 
циклического нагружения – на начальном этапе наработки ско-
рость изменения параметра D  относительно небольшая, затем ин-
тенсивность накопления ДР увеличивается с последующим умень-
шением. Последний этап развития ДР характеризует стабилизацию 
насыщения поверхностного слоя следами пластического деформи-
рования.  
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Рис.3.14. Изменение параметра D от 
числа циклов при случайном на-
гружении для различных значений 
среднего напряжения спектра m : 

80 МПа (а); 90 МПа (б). 90 МПа (в) 
 

 

Полученные зависимости могут быть обобщены в виде 

 bNaD  , (3.4) 
где N  – относительная наработка с учетом числа циклов до обра-
зования трещины cN  ( cNNN / ); a  и b  – коэффициенты ап-
проксимации, значения которых приведены в табл. 3.7 и 3.8. 
 

Таблица 3.7 
Коэффициенты аппроксимации для различных значений макси-
мального напряжения в цикле при регулярном циклическом 

 нагружении 

Максимальное на-
пряжение в цикле  

max , МПа 
a b 

Коэффициент 

корреляции 2R  

60 0,3279 0,7192 0,975 
80 0,3832 0,8217 0,949 
100 0,4084 0,8258 0,9753 
130 0,3565 0,8853 0,9749 
150 0,3849 0,7152 0,8906 
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Таблица 3.8 
Коэффициенты аппроксимации для различных значений среднего  
напряжения в цикле при случайном циклическом нагружении 

Среднее напряжение в цикле  

m , МПа a b 
Коэффициент 

корреляции 2R  

80 0,3894 0,4069 0,9239 
90 0,4150 0,4823 0,9156 

100 0,3609 0,5493 0,9302 
 

Необходимо отметить, что значения коэффициентов a  и b  не 
зависят от уровня действующих напряжений (рис.3.15). Следова-
тельно, зависимость (3.4) является обобщающей для исследуемого 
диапазона действующих максимальных напряжений в цикле. 
 

 
а 

 
б 

Рис. 3.15. Значения коэффициентов a  (а) и b  (б) функции (3.4) для дей-
ствующих напряжений в цикле при регулярном циклическом нагружении  

 
Основываясь на полученных результатах, можно записать сле-

дующие обобщающие выражения: 
– для регулярного нагружения 

 8,03656,0 ND  ; (3.5) 
–  для случайного нагружения 

 4803880 ,N,D  . (3.6) 
Аппроксимация экспериментальных данных зависимостями 

(3.5) и (3.6) показана на рис.3.16. и 3.17. 
Согласно формулам (3.5) и (3.6) независимо от действующих 

напряжений трещина усталости образовывается ( 1N ) при по-
стоянном предельном значении насыщенности ДР 4,0D .  
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Рис.3.16. Аппроксимация зависимостью (3.5) (линия) экс-
периментальных данных (точки) по изменению параметра 
насыщенности ДР D  от относительной наработки до об-

разования трещины N  для различных значений макси-
мального напряжения в цикле при регулярном  

циклическом нагружении 
 

 

 
Рис.3.17. Аппроксимация зависимостью (3.6) (линия) экс-
периментальных данных (точки) по изменению параметра 
насыщенности ДР D  от относительной наработки до об-

разования трещины N  для различных значений макси-
мального напряжения в цикле при случайном  

циклическом нагружении 
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Отметим, что такое же предельное значение насыщенности ДР 
следует из регрессионной зависимости (3.1): 42,0D  при 1N . 
Совпадение полученных результатов свидетельствует об общности 
развития ДР на поверхности плакирующего слоя и процесса уста-
лостной поврежденности при циклическом растяжении.  

В условиях случайного нагружения зависимость параметра D  
от относительной наработки более нелинейная (показатель степени 
при N  равен 0,48), однако предельная насыщенность ДР соответ-
ствует значению для регулярного циклического растяжения.  

Таким образом, по результатам исследования ДР при различных 
видах циклического нагружения установлено, что изменение на-
сыщенности рельефа от относительного числа циклов не зависит от 
действующих напряжений. Это подтверждается эксперименталь-
ными данными по изменению параметра D  в условиях регулярно-
го циклического растяжения, полученными при испытаниях разных 
типов образцов (рис.3.3, зависимость (3.1) и рис.3.14, зависимость 
(3.4)), а также по изменению параметра D  и показателя фракталь-
ности SPD /  в условиях регулярного циклического консольного из-
гиба (рис.3.5, зависимости (3.2) и (3.3)), а также при случайном 
циклическом растяжении (зависимость (3.4), табл.3.8).  

Не зависит от напряжения и значение предельной насыщенно-
сти ДР. Следовательно, развитие ДР является инвариантным по 
отношению к действующим напряжениям до образования трещи-
ны. Это свидетельствует о фундаментальном значении насыщенно-
сти ДР плакирующего слоя и позволяет использовать параметр D в 
качестве критерия поврежденности для прогнозирования предель-
ного состояния конструкций из сплава Д16АТ при усталости. 

 

3.1.3 Изменение шероховатости и пластической  
деформации  поверхности при регулярном  
и случайном циклическом  нагружении 

С использованием интерференционного профилометра «Мик-
рон-альфа» (п.2.2.1) определялись количественные показатели ДР в 
нормальном к поверхности направлении – высота и шаг неровно-
стей (шероховатость), а также определялся обобщенный показатель 
рельефа – величина пластической деформации поверхности, зави-
сящая как от насыщенности ДР, так и от его топографии. 
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Величина неровностей деформированной поверхности (высту-
пов и впадин), обусловленных экструзиями и интрузиями, количе-

ственно характеризуется параметром шероховатости aR  (2.3). Для 
каждой наработки, при которой производился контроль, определя-

лось приращения параметра шероховатости 0aaa RRR  , где 

0aR  – значение параметра шероховатости поверхности в исходном 
состоянии до нагружения. Для серии образцов, испытанных при 
регулярном циклическом нагружении с различными значениями 
максимального напряжения в цикле, изменение шероховатости по-
верхности от наработки представлено на графиках (рис.3.18).  
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Рис.3.18. Изменение параметра ше-
роховатости поверхности aR  с 

наработкой для серии образцов при 
различных значениях максимально-

го напряжения в цикле max : 

60 МПа (а); 80 МПа (б); 100 МПа 
(в); 130 МПа (г); 150 МПа (д) 
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Следует отметить, что трещины усталости образуются на по-
верхности тех образцов, где приращение шероховатости рельефа 

aR  больше (для образцов с трещинами зависимости на рис.3.18 
обозначены сплошной линией, а для образцов, где трещины не об-
разовались – пунктирными линиями). Далее представляются ре-
зультаты, полученные на образцах, в которых образовывались тре-
щины. 

Для сопоставления данных, полученных при разных значениях 
максимального напряжения в цикле, зависимости представлялись в 
относительных координатах. Приращение параметра шероховато-
сти определялось как 0/ aaa RRR  , а относительная наработка – 

cNNN / , где cN  – число циклов до образования трещины дли-
ной 0,5 мм.  

В двойных логарифмических координатах зависимости, пред-
ставленные на рис.3.18, аппроксимируются линейными функциями 
(рис.3.19). Следовательно,  

 
b

a NaR  , (3.7) 
где b  и c  – коэффициенты аппроксимации, значения которых для 
различных значений максимального напряжения в цикле приведе-
ны в табл.3.9. 

 

 
Рис. 3.19. Зависимости приращения параметра шерохо-

ватости aR  от относительной наработки N  при регу-
лярном циклическом нагружении для различных значе-
ний максимального напряжения в цикле: 60 МПа (1); 

80МПа (2); 100 МПа (3); 130МПа (4); 150МПа (5) 
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Таблица 3.9 
Коэффициенты функции (3.7) для различных значений 

максимального напряжения в цикле при регулярном нагружении 
 

max , МПа a b Коэффициент корреляции 

60 0,9574 0,8909 0,9787 
80 2,8125 0,9318 0,9629 
100 5,0350 0,7638 0,9719 
130 8,6616 0,8519 0,9764 
150 12,7057 0,8775 0,9635 

            
Зависимость коэффициента a  от действующего напряжения 

описывается квадратичной функцией (рис.3.20, а): 

 max
2
max

4 0238,0107  a . (3.8)  
 

 
а 

 
б 

 
Рис. 3.20. Зависимости коэффициентов a  (а) и b  (б) функции (3.7) от 

максимального напряжения в цикле 
 

Зависимость коэффициента b  от действующих напряжений не 
выявляется. Значения этого коэффициента для различных max  
флуктуирует относительно среднего значения 0,9023 (рис.3.20, б). 

Обобщая выражения (3.7) и (3.8), получим зависимость прира-
щения параметра шероховатости от относительной циклической 
наработки и максимального напряжения в цикле при регулярном 
нагружении 

 9,0
maxmax

4 )34(107 NRa   , (3.9) 

где max  измеряется в МПа. 
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Графики изменения параметра aR  с наработкой при случай-
ном циклическом нагружении представлены на рис. 3.21. 

 

a б 
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Рис.3.21. Изменение параметра ше-
роховатости поверхности aR  с 

наработкой при различных уровнях 
среднего номинального напряжения 
спектра случайного нагружения 

m : 80 МПа (а); 90 МПа (б); 

100 МПа (в) 
 

Как и для режима регулярного нагружения полученные зависи-

мости обобщаются в относительных координатах aR  от N , где 

трfNNN /  (рис.3.22).  
 

 
Рис. 3.22. Зависимости приращения параметра шероховатости aR  от 

относительной наработки N  при случайном нагружении для различных 

значений среднего напряжения m : 80 МПа (1); 90МПа (2); 100МПа (3) 
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Графики данных зависимостей, представленные в двойных ло-
гарифмических координатах, линейны. Следовательно, для их опи-
сания можно использовать функцию (3.7), коэффициенты аппрок-
симации которой приведены в табл. 3.10. 

Таблица 3.10 
Коэффициенты функции (3.7) для различных значений среднего  
напряжения в цикле при случайном циклическом нагружении 

 

m , МПа a  b  Коэффициент корреляции 

80 12,1731 0,5291 0,967 
90 13,6616 0,5352 0,9717 
100 15,5704 0,5372 0,9804 

 

Значение коэффициента a при случайном нагружении возрас-
тают с увеличением действующего среднего напряжения m  и 
описывается зависимостью  

mma  1056,00003,0 2 . 
При этом следует отметить, что, как и для регулярного нагру-

жения, значения коэффициента b  функции (3.7) не зависят от дей-
ствующего напряжения и колеблются в пределах средней величи-
ны 0,62 (табл.3.10).  

Обобщенная зависимость приращения параметра шероховато-
сти поверхности от относительной величины числа полетов при 
случайном нагружении имеет вид: 

   53,04 6,7031093,1 NR mma   ,  (3.10) 
  

где m  измеряется в МПа. 

Следует отметить, что для приращения шероховатости aR  
значение показателя степени b  в условиях случайного нагружения 
( b =0,53) меньше, чем при регулярном ( b =0,9). Аналогичная зако-
номерность, как уже отмечалось, имеет место и для параметра на-
сыщенности D . В соответствии с регрессионными зависимостями 
(3.5) и (3.6) имеем: b =0,8 для регулярного нагружения и b =0,48 
для случайного. Таким образом, в условиях случайного нагружения 

зависимость показателей ДР D  и aR  от относительной наработки 
более нелинейная, чем при регулярном циклическом нагружении.  



 157

Рассмотрим, как взаимосвязаны между собой показатель насы-
щенности ДР на площади поверхности (параметр D ) и показатель, 
характеризующий проявление ДР в направлении, нормальном к 
плоскости поверхности (параметр aR ). Для этого объединим по-
лученные регрессионные зависимости, исключив из них параметр 
наработки N . 

При регулярном циклическом нагружении из выражений (3.5) и 
(3.9) следует 

 125,1
maxmax

3 )34(1017,2 DRa   , (3.11) 

где 60 МПа  max 150 МПа. 
Для случайного циклического нагружения на основании формул 

(3.6) и (3.10) получим 

   1,13 6,70310548,0 DR mma   , (3.12) 

где 80 МПа  m 100 МПа.  
Зависимости, построенные по уравнениям (3.11) и (3.12) для 

различных уровней действующего напряжения в цикле, изображе-
ны на рис.3.23 и 3.24.  

 

 
Рис.3.23. Экспериментальные данные (точки) и рассчитанные по 
формуле (3.11) зависимости (линии) приращения параметра шеро-
ховатости поверхности от параметра насыщенности ДР для регу-
лярного циклического нагружения при различных значениях max : 

60 МПа(1); 80 МПа(2); 100 МПа (3); 130 МПа (4); 150 МПа (5) 
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Рис.3.24. Экспериментальные данные (точки) и рассчитанные 
по формуле (3.12) зависимости (линии) приращения параметра 
шероховатости поверхности от параметра насыщенности ДР 
для случайного циклического нагружения и различных значе-

ниях m : 80 МПа (1); 90 МПа (2); 100 МПа (3) 

 

На графиках видно, что соответствие экспериментальных (точ-
ки) и расчетных (линии) значений удовлетворительное. Это под-
тверждает адекватность полученных уравнений (3.11) и (3.12). 

Из полученных результатов следует, что увеличение насыщен-
ности ДР сопровождается возрастанием шероховатости поверхно-
сти. Увеличение шероховатости в существенной степени зависит 
от действующего напряжения в цикле. Так, для значений D  в пре-
делах 0,35…0,4 величина aR  изменяется от aR  1 при max =60 

МПа до aR =14 при max =150 МПа (рис.3.23 и 3.24). 
Обращает на себя внимание существенное отличие характера 

приращения шероховатости при регулярном и случайном видах 
циклического нагружения. При случайном нагружении имеет место 
более интенсивный прирост неровностей рельефа поверхности: при 

D  0,35…0,4 имеем aR  = 12…15 (рис.3.24) в отличие от aR  = 
3…10 для сопоставимых напряжений (рис.3.23). При этом разброс 
значений aR  для случайного нагружения существенно ниже, чем 
для регулярного. 
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Закономерности формирования и развития ДР на поверхности 
плакирующего слоя, характеризуемые двумя показателями ( D  и 

aR ) обусловливают необходимость введения обобщающего пара-
метра, описывающего эволюцию ДР в трехмерном пространстве. 
Для этих целей предлагается использовать величину пластической 
деформации поверхности. 

С помощью бесконтактного интерференционного профилометра 
было выявлено, что в процессе циклического нагружения измене-
ние рельефа поверхности приводит к увеличению ее площади [8], 
которое можно количественно оценить величиной пластической 
деформации по формуле (2.2). Зависимости пластической дефор-
мации поверхности контролируемых участков испытуемых образ-
цов от числа циклов при регулярном и случайном видах цикличе-
ского нагружения представлены на рис.3.25 и 3.26. 
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Рис. 3.25. Зависимости пластической деформации поверхности серии ис-
пытуемых образцов от числа циклов нагружения при регулярном цикли-
ческом нагружении для различных значений max : 60МПа (а); 80МПа (б); 

100МПа (в); 130МПа (г) 
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Рис. 3.26. Зависимости пластической деформации поверхности серии 
испытуемых образцов от числа циклов нагружения при случайном цик-

лическом нагружении для различных значений m :  

80МПа (а); 100МПа (б) 
 

Отметим, что скорость накопления пластической деформации в 
процессе циклического нагружения, как правило, уменьшается, 
особенно на заключительной стадии, где кривые имеют участок 
насыщения (рис.3.25 и 3.26). Это свидетельствует о циклическом 
упрочнении технически чистого алюминия плакирующего слоя.  

Из полученных зависимостей (рис.3.25 и 3.26) следует, что уро-
вень пластического деформирования поверхности зависит от дей-
ствующего напряжения и может изменяться на порядок – от a  

0,2…0,5 % при max  60 МПа до a 4…6 % при max  130МПа.  
Для анализа полученных результатов полученные зависимости 

(рис.3.25, 3.26) представлялись в сопоставимом (по критерию обра-
зования трещины) виде – как функции относительной наработки 
N  (рис.3.27 и 3.28). В двойных логарифмических координатах 
данные зависимости удовлетворительно аппроксимируются линей-
ными функциями. Следовательно, можно записать  

 b
a Na . (3.13) 

Значения коэффициентов аппроксимации приведены в табл.3.11 
и 3.12. 

Из полученных результатов следует, что для регулярного цик-
лического нагружения ( табл.3.11) коэффициент a  возрастает с 
увеличением максимального напряжения в цикле по параболиче-
скому закону (рис. 3.29, а): 

 max
62

max
6 1058,11067,1  a . (3.14) 
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Рис. 3.27. Зависимости пластической деформации от  
относительной наработки при регулярном цикличе-
ском нагружении для различных значений max : 

60 МПа (1); 80МПа (2); 100 МПа (3); 130МПа (4); 
150МПа (5) 

 
 

 
Рис. 3.28. Зависимости пластической деформации от  
относительной наработки при случайном циклическом  
нагружении для различных значений m : 80МПа (1); 

90 МПа (2); 100 МПа (3) 
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Таблица  3.11 

Значения коэффициентов функции (3.13) для регулярного  
циклического нагружения 

 

max , МПа a  b  Коэффициент корреляции   

60 0,00576 0,8479 0,9543 
80 0,01181 1,0308 0,8912 
100 0,01686 0,9277 0,9277 
130 0,026882 1,0565 0,8241 
150 0,038658 0,9337 0,9294 

 

Таблица 3.12 

Значения коэффициентов функции (3.13) для случайного  
режима нагружения 

 

m , МПа a  b  Коэффициент корреляции  

80 0,0306 0,6859 0,9547 
90 0,0365 0,6867 0,9628 
100 0,0406 0,6807 0,9796 

 

Значения коэффициента b  от напряжений не зависят и флук-
туируют вокруг среднего значения 0,96 (рис. 3.29, б). 

 

 
а  

б 

Рис. 3.29. Зависимости коэффициентов a  (а) и b  (б) функции (3.13) от 
максимального напряжения в цикле при регулярном нагружении 
 
Значения коэффициент a  для случайного нагружения 

(табл. 3.12) увеличиваются с ростом напряжения m  также по па-
раболической зависимости (рис. 3.30, а) 



 163

  3,2751009,1 6  
mma   (3.15) 

 

 
а 

 
б 

Рис. 3.30. Зависимости коэффициентов a  (а) и b  (б) функции (3.13) от 
среднего напряжения в спектре при случайном нагружении 

 

Коэффициент b  от напряжения не зависит и может быть принят 
равным среднему значению 0,684 (рис. 3.30, б).  

Подставив полученные значения коэффициентов a  и b  в фор-
мулу (3.13), получим регрессионную зависимость пластической 
деформации поверхности от максимального напряжения в цикле и 
относительной наработки для регулярного циклического нагруже-
ния  

 96,0
max

2
max

6 )58,167,1(10 Na   , (3.16) 

где max  измеряется в МПа. 
Принимая во внимание, что значение уровня напряжений лежит 

в диапазоне 60МПа  max 150МПа, составляющей 1,58 max  в 
уравнении (3.16) можно пренебречь. Тогда 

 96,02
max

61067,1 Na   . (3.17) 
Для случайного нагружения на основании формулы (3.13) с уче-

том (3.15) получаем регрессионную зависимость пластической де-
формации поверхности плакирующего слоя от относительной на-
работки и среднего напряжения спектра: 

   68,06 3,2751009,1 Nmma   , (3.18) 

где m  измеряется в МПа.  

В выражениях (3.17) и (3.18) показатель степени при N  не за-
висит от напряжения. Следовательно, эмпирические зависимости 
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a  от N  при регулярном и случайном режимах циклического на-
гружения являются подобными для различных значений дейст-
вующих напряжений, а процесс пластического деформирования 
поверхности – автомодельным [24,25].  

 

3.2 Структурно чувствительные образцы-свидетели 
усталостного повреждения 

 

Значительное количество элементов конструкции самолета из-
готавливается из материалов без плакирования. Это делает невоз-
можным непосредственное определение накопленного усталостно-
го повреждения по параметрам ДР поверхности. Проблема может 
быть решена путем использованием образцов-свидетелей устало-
стного повреждения, изготовленных из сплавов, на поверхности 
которых проявляется ДР.  

На кафедре конструкции летательных аппаратов Национального 
авиационного университета проводятся исследования по разработ-
ке и практическому применению образцов-свидетелей усталостно-
го повреждения двух типов – фольговых структурно чувствитель-
ных сенсоров и образцов-свидетелей с эффектом усиления дефор-
мации. Общим для этих типов является использование в качестве 
диагностических параметров показателей насыщенности и формы 
кластеров ДР поверхности, а также применение оптического кон-
троля для количественного определения диагностических парамет-
ров. 

Предпосылки к созданию фольговых поликристаллических сен-
соров усталостного повреждения были заложены исследованиями 
монокристаллов и разработкой монокристаллического сенсора ус-
талости. Вопросы, касающиеся применения таких сенсоров для 
решения практических задач мониторинга технического состояния 
авиационных конструкций, освещены в работах [26-31]. Монокри-
сталлические сенсоры имеют большую чувствительность по де-
формациям и наработкам, однако стоимость их изготовления до-
вольно высокая. 

Использование фольговых поликристаллических сенсоров уста-
лостного повреждения также базируется на количественной оценке 
ДР, который формируется на их поверхности при циклическом на-
гружении. Выбор того или иного вида сенсоров определяется тре-



 165

бованиями к их чувствительности и возможностью крепления на 
конструкции. Изготовление поликристаллических фольговых сен-
соров не требует сложного оборудования. Наиболее важным пре-
имуществом поликристаллических сенсоров является возможность 
применения научно обоснованных параметров деформационного 
повреждения. 

Образец-свидетель усталостного повреждения с эффектом уси-
ления деформаций [32-34] изготавливается из плакированного 
алюминиевого сплава Д16АТ. ДР, который формируется на его по-
верхности, соответствует признакам, описанным в п. 2.1.1, а для их 
количественной оценки могут быть использованы подходы, изло-
женные в п. 2.2 настоящей работы и относящиеся к двумерному 
представлению ДР. Рассмотрим этот вид образца-свидетеля более 
подробно. 

 

3.2.1. Конфигурация образца-свидетеля, способы его  
изготовления и крепления на элементах конструкции  

самолетов 
Анализ нагруженности конструкций современных самолетов, а 

также данных о развитии ДР указывает на то, что уровень напря-
жений в элементах конструкций не всегда соответствует тем, кото-
рые обеспечивают формирование полос скольжения, экструзий, 
интрузий на поверхности плакирующего слоя. В связи с этим, не-
обходимым является  повышение  чувствительности непосредст-
венно индикаторов усталостного повреждения, или применение 
специальных устройств –  усилителей деформации. 

Чувствительность плакирующего слоя конструкционных алю-
миниевых сплавов к циклическому  нагружению определяется чис-
тотой материала плакирования и технологией образования плаки-
рующего слоя. 

В ранних исследованиях было показано, что одним из эффек-
тивных путей управления чувствительностью монокристалличе-
ских сенсоров является использование эффекта воздействия кри-
сталлографической ориентации на процесс усталости [26]. Несмот-
ря на определенное влияние текстуры поликристаллических мате-
риалов на их усталостное повреждение, этот эффект не достаточ-
ный для существенного повышения чувствительности поликри-
сталлических образцов-свидетелей. 
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Некоторое повышение чувствительности может быть достигну-
то за счет термомеханической обработки. Однако термомеханиче-
ская обработка образцов-свидетелей приведет к таким изменениям 
их физико-механических свойств, которые не обеспечат соответст-
вия между процессами накопления усталостного повреждения в 
элементах конструкции и в образцах-свидетелях. 

В связи с этим, наиболее приемлемым подходом к обеспечению 
требуемой чувствительности и адекватности показаний образцов-
свидетелей является реализация требуемого уровня пластического 
деформирования контролируемого участка на поверхности образ-
ца-свидетеля. 

Локальное повышение уровня деформаций в образце-свидетеле 
достигается особой конфигурацией самого образца-свидетеля. Так, 
эффект усиления деформации на участке контроля (зоны для опти-
ческого контроля состояния поверхности) зависит от геометрии 
образца-свидетеля [35]. Необходимое перераспределение деформа-
ций обеспечивается разницей жесткостей сечений при общей де-
формации образца-свидетеля, соответствующей деформации эле-
мента конструкции. Дифференциация жесткости достигается на-
значением необходимых размеров рабочих сечений. 

Базовая схема образца-свидетеля усталости с эффектом усиле-
ния деформации, изготовленного из алюминиевого сплава Д16АТ, 
показана на рис.3.31. Образец-свидетель устанавливался на КЭ, 
который испытывался на усталость в лабораторных условиях. 

В предлагаемой конструкции коэффициент усиления деформа-
ции определяется из соотношения: 

констррабK  / , 

где раб  – относительная деформация рабочей части образца-

свидетеля; констр  – относительная деформация участка элемента 

конструкции, на которой устанавливается образец-свидетель. 
Путем изменения геометрии образца-свидетеля можно управ-

лять значением коэффициента усиления деформации в соответст-
вии с требованиями чувствительности. 

В качестве дополнительного мероприятия повышения чувстви-
тельности может быть использование концентраторов напряжений, 
например отверстий и боковых надрезов на рабочей части образца-
свидетеля. 
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Вопрос о способе крепле-
ния образцов-свидетелей к 
элементам конструкции яв-
ляется одним из наиболее 
сложных при разработке ме-
тодики индикации усталост-
ных повреждений. 

Кроме общих требований 
к образцам-свидетелям, при-
веденных выше, выделим 
специальные требования к 
системам их крепления: 

 условия передачи уси-
лий, действующих в КЭ, на 
образец-свидетель не долж-
ны изменяться во времени; 

 

Рис.3.31. Базовая версия образца-
свидетеля усталостного повреждения с 

эффектом усиления деформации 

 наличие образца-свидетеля и его крепления не должны вли-
ять на напряженное состояние конструкционного элемента, на ко-
тором он установлен. Это требует применения ограничений на га-
бариты образца-свидетеля и применения крепления, не нарушаю-
щего конструкцию силового элемента; 

 возможность крепления образца-свидетеля к элементам кон-
струкции с односторонним подходом; 

 после установки на конструкцию через определенное время 
эксплуатации образец-свидетель должен иметь возможность де-
монтажа без нарушения его усталостных характеристик. 

Из возможных способов крепления рассматривались следую-
щие: 

 крепление образцов-свидетелей с помощью винтов; 
 крепление с помощью заклепок; 
 клеевое крепление; 
 комбинированное клеевинтовое крепление. 
Экспериментальные исследования показали, что использование 

болтового крепления обеспечивает полное согласование работы 
образца-свидетеля и контролируемого КЭ – соответствие деформа-
ций образца-свидетеля и элемента конструкции, а также обеспечи-
вает стабильные условия передачи усилий от основного элемента 
на образец-свидетель в динамических условиях нагружения. 
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Для определения местоположения образцов-свидетелей устало-
сти использован предыдущий опыт разработки соответствующих 
устройств. В работе [36] было показано, что индикаторы усталост-
ного повреждения на самолетах Ан-24 и Ан-26 могут быть уста-
новлены в зоне заднего лонжерона (рис.3.32) и закрепляться с по-
мощью болтов по имеющимся в конструкции отверстиям крепле-
ния к лонжерону нижней технологической панели.  

 

 
 

Рис.3.32. Место крепления структурно чувствительно-
го образца-свидетеля  усталости в конструкции  

регионального самолета 
 
Таким образом, вариации геометрии сенсоров ограничиваются 

конструктивными особенностями узлов самолета, на которых они 
устанавливаются. Схема крепления нижней технологической пане-
ли к лонжерону показана на рис. 3.33. Расстояние между болтами 
крепления составляет 40мм. Этот размер является ключевым при 
определении размера образца-свидетеля. 

Использование штатных отверстий позволяет исключить необ-
ходимость использования специального крепления, нарушающего 
целостность конструкции и вносит дополнительные концентраторы 
напряжений. 
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а б 
Рис. 3.33. Внешний вид (а) и схема (б) крепление образца-свидетеля   
усталостного повреждения: 1 - нижняя полка лонжерона; 2 - заклепка,  

3 - болт крепления нижней технологической панели к лонжерону;  
4 - образец-свидетель;  5 - нижняя технологическая панель 

 

Так как накопленное усталостное повреждение определяется по 
показателям ДР, обработка поверхности при изготовлении образца-
свидетеля имеет важное значение. К основным операциям при под-
готовке поверхности относятся механическое полирование и элек-
трохимическое полирование. 

В результате комбинированной обработки достигается необхо-
димое для наблюдения качество поверхности образцов-свидетелей. 

 

3.2.2. Оптимизация чувствительности образца-свидетеля 
усталостного повреждения с использованием метода  

конечных элементов 
Диапазон изменения эксплуатационных нагрузок достаточно 

широк. В связи с этим, при использовании образцов-свидетелей 
усталостного повреждения могут возникать следующие проблемы: 

 усиление деформации на образце-свидетеле может быть не-
достаточным для учета всех действующих нагрузок, т.е. не все экс-
плуатационные нагрузки оставляют «отклик» на поверхности в ви-
де соответствующих деформационных проявлений;  

 некоторые нагрузки из-за их избыточного усиления могут 
вызвать остаточные деформации образца-свидетеля, что приводит 
к потере его функций. 

Для устранения указанных проблем выполняется оптимизация 
чувствительности сенсоров путем обоснованного выбора их гео-
метрии с использованием метода конечных элементов (МКЕ). 
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Для решения задачи в проведенных экспериментах использова-
лась компьютерная программа «SolidWorks 2009 Office Premium» и 
дополнительный компонент «CosmosWorks Designer». Алгоритм 
практического применения метода конечных элементов известен 
[37,38].  

Рассмотрим фрагмент типового анализа по влиянию геометрии 
образцов-свидетелей на их напряженно-деформированное состоя-
ние.  

Анализируются три образца-свидетеля одинаковой формы, но с 
отличными размерными параметрами (рис.3.34). Расстояние между 
отверстиями под крепления для всех образцов одинаково и равно 
40 мм. 

 

   

а б в 

Рис. 3.34. Образцы-свидетели с различной геометрией и площадью  
сечения рабочей зоны: 4,6мм2 (а); 7,2мм2 (б); 9,6 мм2 (в)  

 

Так как образец с двух сторон покрыт плакирующим слоем, ме-
ханические свойства которого существенно отличаются от базово-
го сплава, то такой образец следует представлять как изготовлен-
ный из композиционного материала. Поэтому осуществлялся этап 
моделирования плакирующего слоя на образцах-свидетелях опре-
деленной геометрии. При этом учитывалось, что в композиции 
«сплав алюминия, меди, магния – технический алюминий» предел 

текучести сплава Д16АТ составляет  АТД
T

16  280 МПа, а для тех-

нического алюминия АД1  1АД
T  10 МПа.  
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В процессе испытаний при заданных режимах нагружения ос-
новной материал (сплав Al-Cu-Mg) работает в упругой области, а 
плакирующий слой (Al) работает за пределами текучести и пласти-
чески деформируется. 

Исследование работы сенсоров проводилось при их креплении 
на образец, моделирующий КЭ. Габаритные размеры модельного 
образца составляют 250×70×5мм, ширина рабочей части 40мм. При 
моделировании работы образцов-свидетелей использовались бол-
товые разъемные соединения (рис.3.35). Образцы-свидетели уста-
навливались по обе стороны КЭ, что давало дополнительную ин-
формацию об эволюции ДР на их поверхности и способствовало 
предотвращению напряжений изгиба вследствие определенной 
асимметрии нагружения. 

 

Конструкция крепления 
разработана так, что образец-
свидетель не контактирует с 
поверхностью КЭ в рабочей 
зоне. Это обеспечивает диффе-
ренциацию деформации КЭ и 
образца-свидетеля вдоль его 
рабочей зоны при равной об-
щей деформации между узлами 
крепления. Расстояние между 
поверхностью рабочей части 
образца-свидетеля и поверхно-
стью КЭ составляет 0,2мм.  

Крепление образцов-
свидетелей на КЭ осуществля-
лось болтами М6, изготовлен-
ными из легированной стали. 

 

Рис. 3.35. Схема соединения  
образцов-свидетелей и  
модельного образца  

конструктивного элемента 

Эпюры распределения напряжений в образцах-свидетелях раз-
личной чувствительности представлены на рис. 3.36. 

В табл. 3.13 приведены результаты расчетов напряжений в ра-
бочей зоне (зоне оптического контроля) в образцах-свидетелях раз-
личной геометрии при некоторых режимах циклического нагруже-
ния элементов авиационных конструкций.  
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Рис. 3.36. Эпюры распределения напряжений, действующих в  
образцах-свидетелях с различной шириной рабочей части:  

4 мм (а);: 6 мм (б); 8 мм (в) 
 

Таблица 3.13 
Результаты расчета напряжений в рабочей части образцов-

свидетелей усталости при вариации их геометрии 
 

Отношение шири-
ны рабочей части 
образца-свидетеля 
к его габаритной 

ширине 

Напряжение в 
модельном 
образце эле-
мента конст-
рукции, МПа 

Максимальное 
локальное на-
пряжение в об-
разце-свидетеле, 

МПа 

Коэффициент 
усиления  

деформации, 
К 
 

0,2 40,0 108,08 2,70 
0,3 40,0 76,22 1,90 
0,4 40,0 71,12 1,77 
0, 2 60,0 162,12 2,70 
0,3 60,0 114,33 1,90 
0,4 60,0 106,76 1,77 
0,2 80,0 216,16 2,70 
0,3 80,0 152,44 1,90 
0,4 80,0 142,24 1,77 
0,2 100,0 270,20 2,70 
0,3 100,0 190,55 1,90 
0,4 100,0 178,16 1,78 
0,2 120,0 324,24 2,70 



 173

Продолжение табл. 3.13 
Отношение шири-
ны рабочей части 
образца-свидетеля 
к его габаритной 

ширине 

Напряжение в 
модельном 
образце эле-
мента конст-
рукции, МПа 

Максимальное 
локальное на-
пряжение в об-
разце-свидетеле, 

МПа 

Коэффициент 
усиления  

деформации, 
К 
 

0,3 120,0 228,67 1,90 
0,4 120,0 213,53 1,77 
0,2 140,0 378,29 2,70 
0,3 140,0 266,78 1,90 
0,4 140,0 248,17 1,77 

 

Выбранные режимы испытаний в основном отражают режимы 
эксплуатационного нагружения нижней полки лонжерона крыла 
транспортного самолета. Как видно из данных, приведенных в таб-
лице, при напряжениях в модельном образце 40 МПа (напряжение, 
при котором ДР на поверхности плакирующего слоя не формиру-
ется), за счет локального перераспределения напряжений можно 
достичь условий, обеспечивающих возможность наблюдения эво-
люции ДР и проведения количественной оценки его показателей. 

 

3.2.3. Экспериментальная проверка работоспособности 
образцов-свидетелей при циклическом нагружении 

Для подтверждения возможности применения структурно чув-
ствительных образцов-свидетелей с эффектом усиления деформа-
ции для контроля усталостного повреждения элементов АК были 
проведены специальные усталостные испытания комплексных об-
разцов – модельных образцов КЭ с закрепленными на них образ-
цами-свидетелями. Нагружение модельного образца осуществля-
лось при асимметричном цикле (коэффициент асимметрии R =0) с 
максимальным напряжением max = 157 МПа. 

Изменение насыщенности ДР на поверхности образцов-
свидетелей с различной площадью поперечного сечения показано 
на графиках (рис. 3.37). 

Чувствительность испытуемых образцов-свидетелей удовлетво-
рительна. ДР на их поверхности проявился к моменту выполнения 

первого контроля – после 4102   циклов нагружения. 
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Рис. 3.37. Эволюция параметра D  образцов-свидетелей  
различной чувствительности. Максимальное напряжение  
цикла в рабочей части образцов-свидетелей составляет:  

280 МПа (1); 260 МПа (2); 240 МПа (3) 
 

Зависимости параметра насыщенности от числа циклов нагру-
жения (рис. 3.37) по своему виду (уменьшение скорости насыщен-
ности с наработкой) соответствуют аналогичным зависимостям 
параметра D  для лабораторных образцов (п. 3.1.1, 3.1.2).  

Одним из вариантов повышения чувствительности образцов-
свидетелей усталости может выступать конструкция с боковыми 
вырезами. Указанная геометрия обеспечивает максимальное пере-
распределение напряжений и деформаций, а также локализацию 
повреждения в центральной части образца-свидетеля. Это расши-
ряет спектр нагруженности, при котором возможно использовать 
структурно чувствительные образцы-свидетели усталостного по-
вреждения.  

Изменение насыщенности ДР на поверхности образцов с выре-
зами приведено на рис.3.38.  

Испытания такого образца-свидетеля проводились при макси-
мальном и минимальном напряжениях цикла равных, соответст-
венно max =130 МПа и min =70 МПа. Данный режим имитировал 
нагружение нижней панели крыла транспортного самолета Ан-10 
при горизонтальном полете [39].  

Кроме насыщенности ДР на поверхности сенсора усталости ди-
агностическим параметром состояния КЭ может выступать собы-
тие образования трещины в образце-свидетеле. 
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Рис. 3.38. Зависимость изменения параметра  
насыщенности ДР D  от числа циклов нагружения на 

поверхности образца-свидетеля с вырезами 
 

Для подтверждения этого положения проводились испытания на 
усталость комплексных образцов, в которых образец-свидетель 
имел в своей центральной части концентратор напряжения – отвер-
стие диаметром 1 мм (рис.3.39). В качестве начальной принималась 
трещина длиной 0,2 мм. 

 

 
 

а б 

Рис. 3.39. Чертеж (а) и фотография (б) базовой версии  
образца-свидетеля усталостного повреждения с эффектом 
усиления деформации и концентратором напряжений в 

виде отверстия 
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Комплексные образцы нагружались асимметричным нагруже-
нием ( R =0) с максимальным напряжением в цикле max =120 МПа. 

Эффекты усиления деформации и концентрации напряжений в 
образце-свидетеле создают благоприятные условия для быстрого 
зарождения в нем трещины. В табл. 3.14 приведены эксперимен-
тальные данные по числу циклов нагружения до формирования ус-
талостной трещины в образцах-свидетелях ( ... сзтрN ), их долговеч-

ность ( ... сзрN ) и долговечность модельных образцов конструктив-

ного элемента ( ... екрN ). Графики зависимостей ... екрN = (f ... сзтрN ) и 

... екрN .= (f ... сзрN ) представлены на рис. 3.40. 
 

Таблица 3.14. 
Результаты усталостных испытаний модельных образцов с  

образцами-свидетелями  
 

... сзтрN 310 , циклов ... сзрN 310 , циклов ... екрN 310 , циклов 

75,0 155,2 317,0 
92,5 162,5 325,0 
75,2 126,1 276,1 
101,2 182,8 385,0 
83,1 133,1 280,9 
86,1 151,7 351,7 
140,0 181,7 401,7 
120,0 138,3 335,5 

 

Из приведенных на рис.3.40 графиков видно, что существует 
корреляционная связь между долговечностью модельного образца, 
на котором установлен образец-свидетель, и характеристиками ус-
талостной прочности образца-свидетеля. Таким образом, образец-
свидетель может рассматриваться как индикатор накопленного ус-
талостного повреждения КЭ. Диагностические параметры – нара-
ботка до образования усталостной трещины и наработка до разру-
шения индикатора повреждения определяют наступление предель-
ного состояния конструкции в целом. 

Контроль состояния КЭ по критериям образования усталостной 
трещины и полного разрушения образцов-свидетелей является дис-
кретным. 
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Рис. 3.40. Зависимости числа циклов нагружения до разрушения  
модельного образца КЭ от числа циклов до формирования устало-
стной трещины в образце-свидетеле (а) и от числа циклов до его 

разрушения (б) 
 
Для решения практически важных задач по реализации непре-

рывного контроля (мониторинга) ТС конструкций необходимо 
иметь информацию о текущем уровне их поврежденности. Такую 
информацию можно получить на основании регистрации на образ-
цах-свидетелях диагностических параметров поврежденности, ко-
торые изменяются монотонно в процессе всего нагружения. 

На основании представляемых в Разделе 2 исследований такими 
диагностическими параметрами являются параметр насыщенности 
ДР D , фрактальные размерности ДР, в частности, фрактальная 
размерность SPD / , которая является характеристикой формы кла-
стеров ДР, а также величина пластической деформации поверхно-
сти плакирующего слоя.    

Исследования, проведенные на образцах из конструкционных 
алюминиевых сплавов Д16АТ, 2024Т3, 7075Т6, показали, что из-
менение указанных параметров соответствует основным проявле-
ниям деформационной повреждаемости поверхности плакирующе-
го слоя, и для текущего значения циклической наработки возможна 
количественная оценка уровня накопленного усталостного повре-
ждения и прогнозирование остаточной долговечности [40-42].  

 
 
 
 



 178

3.3. Практическая реализация прогнозирования остаточного 
ресурса авиационных конструкций по показателям  

деформационного  рельефа 
 

Необходимость комплексного подхода к решению проблемы 
мониторинга усталостного повреждения обусловлена наличием 
объективных факторов. Это широкий спектр нагруженности КЭ 
самолетов, особенности их размеров и формы, типы материалов, 
различные возможности средств контроля и другие факторы. По-
этому метод прогнозирования остаточного ресурса АК должен ос-
новываться на комплексе подходов, которые отражают различные 
аспекты формирования и развития ДР на поверхности плакирую-
щего слоя и предусматривают использование соответствующих 
регрессионных моделей по развитию ДР. На основании таких под-
ходов получены экспериментальные результаты, которые позволя-
ют определять локализованное усталостное повреждение критиче-
ских мест конструкции, а так же производить интегральную оценку 
истории эксплуатационного нагружения и исчерпания ресурса кон-
струкции ВС. При этом предлагаемые методологические подходы 
дополняют друг друга и направлены на повышение точности ре-
зультатов прогноза. 

 
3.3.1  Методика определения остаточного ресурса 

конструктивных элементов по параметрам насыщенности  
деформационного рельефа на поверхности плакирующего слоя 

 

Ранее было определено, что зависимость параметра D  от отно-
сительной наработки N  при циклическом осевом растяжении (ко-
эффициент асимметрии цикла 0R ) описывается регрессионной 
функцией (3.1) вида  

 BNAD  ln , (3.19) 
Регрессионная зависимость (3.19) может быть использована для 

прогнозирования остаточной долговечности объектов контроля  – 
наработки до образования усталостной трещины RN . 

Текущая относительная наработка N  и остаточная долговеч-

ность RN  связаны очевидным соотношением 

 RNN 1 . (3.20) 
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Из выражений (3.19) и (3.20) следует 
BNAD R  )1ln( . 

Тогда для относительной остаточной долговечности получаем 

 





 


A

BD
NR exp1 .  (3.21) 

На основании формулы (3.21) и данных, представленных на рис. 
3.3, построена регрессионная зависимость RN  от D  (рис. 3.41). 

 

 
Рис. 3.41. Зависимость остаточного числа циклов нагружения RN   

от текущего значения параметра насыщенности D  в условиях  
осевого циклического растяжения. Точки – эксперимент;  

линия – регрессия 
 

Значение критерия Пирсона 2 =2.076 (критическое значение 
для доверительного интервала  =0,05 равно 2

кр =5,99) указывает 
на нормальный закон распределения отклонения эксперименталь-
ных данных от регрессионной зависимости.  

Прогнозирование предельного состояния по параметру повреж-
дения D  возможно и при испытаниях в условиях консольного из-
гиба. Зависимость остаточной долговечности RN  от параметра на-
сыщенности D  для разных значений максимальных напряжениях 
асимметричного изгиба ( R =0) изображена на рис 3.43. 

Данная зависимость получена для напряжений 147 МПа; 
173 МПа; 235 МПа на основании регрессионной функции (3.2) и 
формулы (3.22). При этом принималось, что критическое значение 
параметра D  в момент появления трещины является инвариант-
ным по отношению к действующему напряжению. 
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Рис. 3.42. Зависимость остаточного числа циклов  

нагружения RN  от текущего значения параметра  

насыщенности D  в условиях консольного изгиба 
 

Результаты прогнозирования, выраженные в относительной на-
работке RN , следует представлять в абсолютных величинах RN . 
Для этого необходимо располагать значением числа циклов до 
формирования трещины cN , которое зависит от максимального 

напряжения в цикле max , параметра насыщенности ДР D  и нара-
ботки в момент контроля данного показателя N . По данным экс-
периментальных исследований получена следующая множествен-
ная регрессионная модель (коэффициент корреляции 7736,0 ): 

DNNc 1030826,3553422,0522512 max  . 
Необходимо отметить, что когда оценка остаточной долговеч-

ности выполняется на начальном этапе эксплуатации (остаточный 
ресурс составляет более 80 %), точность оценки является макси-
мальной. Такой случай представляет наибольший практический 
интерес, так как дает возможность прогнозировать развитие по-
врежденности на ранней стадии. При проведении натурных испы-
таний АК это позволяет существенно сократить их продолжитель-
ность. 

Влияние на остаточную долговечность коэффициента асиммет-
рии цикла R  и параметра насыщенности D  экспериментально ис-
следовалось при нагружении образцов из сплава Д16АТ консоль-
ным изгибом. По данным экспериментальных исследований полу-
чена регрессионная модель  
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 RDNR 05,1606,12337,115%  . (3.22) 
Прогноз остаточного ресурса может осуществляться и с учетом 

фрактальных размерностей ДР. Соответствующие регрессионные 
уравнения для определения относительной остаточной долговечно-
сти (измеряемой в процентах), которые получены на основании 
экспериментальных данных при испытаниях образцов с макси-
мальным напряжением max  = 234,5 МПа для различных коэффи-
циентов асимметрии цикла нагружения, представлены в табл.3.15.  

 

Таблица 3.15 
Регрессионные модели для остаточной долговечности при  
нагружении с различными значениями коэффициента  

асимметрии цикла R 
 

R  Регрессионная модель 
Коэффициент 
корреляции 

0 
SPR DDN /37,8584,12782,218,%   0,6956 

0,3 
SPR DDN /1,8485,19644,226,%   0,8874 

0,42 
SPR DDN /36,1088,8784,115,%   0,8454 

0,5 
SPR DDN /26,914,17191,226,%   0,8507 

0,6 
S/PR D,D,,,%N 134379114613158   0,7670 

 

Следует отметить, что применение фрактальной размерности 

SPD /  повышает достоверность модели прогнозирования остаточ-
ной долговечности по текущему значению параметра D . Так, если 
для регрессионной зависимости (3.24) коэффициент корреляции 

2R =0,7189, то для той же зависимости, но с учетом фрактальной 
размерности SPD / : 

RDDN SPR 0,2133,9744,16983,243,% /   

коэффициент корреляции существенно выше: 2R =0,7897. 
 

3.3.2. Структурно-логическая схема для реализации  
прогнозирования остаточного ресурса при непосредственном 

контроле элементов  конструкций 
Контроль предусматривает мониторинг ДР подготовленных 

участков непосредственно на поверхности элементов конструкций 
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из плакированных алюминиевых сплавов с использованием опто-
электронных средств. К таким элементам относятся тонкостенные 
конструкции – обшивка фюзеляжа, крыла, оперения. 

Локальные участки для контроля подготавливаются путем уст-
ранения лакокрасочного покрытия и анодного слоя, проходят по-
лировку поверхности для возможности использования средств оп-
тической микроскопии. 

Контроль состояния КЭ по показателям ДР позволяет осущест-
влять прогноз остаточного ресурса на стадии до образования тре-
щины усталости. Он может осуществляться при стендовых испы-
таниях и в эксплуатации. 

Мониторинг поврежденности при стендовых испытаниях ново-
го типа самолета позволит своевременно определять критические 
места конструкции и даст возможность проводить ее усовершенст-
вование в соответствии с требованиями прочности и ресурса. 

Представленные в настоящем разделе результаты эксперимен-
тальных исследований по эволюции ДР на поверхности плакиро-
ванных алюминиевых сплавов, а также комплекс полученных на их 
основе регрессионных моделей изменения ДР от числа циклов ох-
ватывают широкий спектр режимов циклического нагружения, 
встречающийся в эксплуатации. Для практического использования 
данного подхода предлагается следующая структурно-логическая 
схема (рис.3.43) и алгоритм ее реализации. 

1. Определяется эксплуатационный спектр нагрузок самолета, 
распределения нагрузок по конструкции, прочностные свойства 
конструкционных материалов. В соответствии с рекомендациями 
ИКАО (Doc.9051 - AN/896, ICAO, 1987) и Авиационными прави-
лами спектр нагрузок должен базироваться на статистических дан-
ных результатов измерений по конкретному типу самолета, а при 
недостаточном количестве экспериментальных данных – на основе 
оценки ожидаемых условий эксплуатации. 

2. Определяются зоны контроля. 
При этом учитываются следующие факторы:  
а) результаты тензометрии элементов конструкции;  
б) результаты статических испытаний;  
в) места локализации усталостных повреждений, определяемых 

расчетом;  
г) результаты анализа опыта эксплуатации. 
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Рис. 3.43. Структурно-логическая схема для реализации  
прогнозирования остаточного ресурса при непосредственном контроле 

элементов конструкций 
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3. По результатам лабораторных испытаний КЭ создается банк 
данных для построения регрессионных моделей эволюции пара-
метров ДР. Основой банка данных являются результаты испыта-
ний, представленные в настоящей работе. С учетом перечня воз-
можных задач полученные результаты могут быть дополнены 
уточняющими данными об эволюции ДР на поверхности других 
конструкционных материалов, в условиях действия иных режимов 
нагружения и т.д. Программы испытаний строятся на основе экс-
плуатационного спектра нагруженности (пункт 1). Методика мони-
торинга поверхности лабораторных образцов соответствует мето-
дике оптоэлектронного контроля, изложенной в данной работе.  

4. Мониторинг усталостного повреждения АК в процессе их на-
турных испытаний и в эксплуатации выполняется аналогично про-
цедуре мониторинга усталости лабораторных образцов в зонах, оп-
ределенных требованиями пункта 2. 

5. Оценка остаточного ресурса элементов конструкций выпол-
няется по регрессионным моделям, которые были получены по ре-
зультатам испытаний лабораторных образцов (пункт 3). 

 
3.3.3. Структурно-логическая схема для реализации  

прогнозирования остаточного ресурса конструкций при  
контроле структурно чувствительных образцов-свидетелей. 

Автоматизированная бортовая система мониторинга  
усталостного повреждения конструктивных элементов  

самолета 
Прогнозирование остаточного ресурса элементов конструкций с 

использованием образцов-свидетелей усталостного повреждения 
базируется на информации об эволюции ДР плакирующего слоя на 
их поверхности. Такая информация может быть получена на осно-
вании лабораторных испытаний модельных образцов и соответст-
вующих регрессионных моделей по изменению показателей ДР 
поверхности образцов-свидетелей. 

Ключевые положения данной методики, структурно-логическая 
схема реализации которой представлена на рис.3.44, совпадают с 
положениями, рассмотренными в п. 3.3.2. Особенностью предла-
гаемой методики является возможность управления чувствитель-
ностью образцов-свидетелей путем оптимизации их геометриче-
ских и размерных параметров. 
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Рис. 3.44. Структурно-логическая схема реализации прогнозирования  
остаточного ресурса конструкций по параметрам ДР поверхности  

структурно чувствительных образцов-свидетелей 
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Существенное отличие данной методики от ранее рассмотрен-
ной состоит в том, что полученная в результате мониторинга ин-
формация позволяет не только прогнозировать остаточный ресурс 
КЭ, на которых они установлены, но и давать интегральную оценку 
истории нагруженности и поврежденности конструкции ВС при 
циклическом нагружении. 

Предлагаемая методика может быть реализована путем приме-
нения пассивной (off-line) или активной (on-line) систем. Пассивная 
система предусматривает периодический контроль сенсора. Для 
этого требуется его демонтаж и контроль поверхности в лабора-
торных условиях. 

Активная система предусматривает проведение постоянного 
контроля (мониторинг) состояния поверхности сенсора с использо-
ванием бортовой автоматизированной системы мониторинга 
(БАСМ) усталостного повреждения (рис.3.45) [43]. 

 

 
Рис. 3.45. Схема функционирования бортовой автоматизированной 
системы мониторинга (БАСМ) усталостного повреждения самолетов 

 

Одним из ключевых элементов БАСМ является автономная 
бортовая оптико-электронная система регистрации ДР (АБОЕС) на 
образцах-свидетелях и передачи данных в бортовой компьютер. 

АБОЕС должна быть компактной и обеспечивать надежную ре-
гистрацию параметров ДР как в двухмерном, так и в трехмерном 
пространстве (насыщенность рельефа на плоскости  поверхности и 
шероховатость в нормальном к площади поверхности направле-
нии). 

Конструктивно АБОЕС можно выполнить в виде комплексной 
системы, которая объединяет функции микроскопа и интерферен-
ционного профилометра (рис.3.46).  
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Рис.3.46. Схема автономной бортовой оптоэлектронной  
системы для регистрации параметров деформационного  

рельефа 
 

Призма разделяет световой поток от светодиода на два направ-
ления, один из которых направляется на поверхность образца-
свидетеля усталости. Второй отражается от эталонного зеркала, 
которое может двигаться с помощью наноактюатора, изменяя дли-
ну трассы светового луча.  

Лучи от поверхности образца-свидетеля и от эталонного зеркала 
принимаются через линзу ПЗС-матрицей, которая обеспечивает 
цифровое изображение поверхности. Разница ходов лучей создает 
интерференционную картину, которая позволяет определять коли-
чественные характеристики топографии поверхности. Возможность 
реализации указанной системы доказана созданием интерференци-
онного профилометра [44]. 

Опытный образец БАСМУС целесообразно апробировать на ре-
альной конструкции самолета при проведении стендовых натурных 
испытаний. При этом необходимо обеспечить следующих требова-
ний к системе. 

1. Наличие образцов-свидетелей (сенсоров усталости), крепя-
щихся к контролируемым элементам конструкции и адекватно реа-
гирующих изменением ДР поверхности на нагруженность в про-
цессе циклической наработки при стендовых испытаниях и в экс-
плуатации; 



 188

2. Обеспечение возможности монтажа сенсоров и их надеж-
ной фиксации на объектах контроля, особенно в местах, недоступ-
ных для осмотра в эксплуатации; 

3. Наличие автономной бортовой оптоэлектронной системы 
регистрации (АБОЭС) ДР на сенсорах и передачи данных в борто-
вой компьютер; 

4. Обеспечение надежной работы АБОЭС на борту, обеспече-
ние регистрации постоянного участка контроля сенсоров; 

5. Наличие апробированного программного обеспечения для 
обработки информации от сенсоров о состоянии ДР, реализации 
встроенных математических моделей и выдачи управляющих ре-
комендаций.  

Таким образом, созданы все необходимые предпосылки для 
практической реализации систем мониторинга технического со-
стояния (SHM) авиационных конструкций в виде представленной 
системы бортовой автоматизированной системы мониторинга 
(БАСМ) усталостного повреждения самолетов. Внедрение системы 
на новых образцах отечественной авиационной техники позволит 
существенно повысить ее надежность и экономическую эффектив-
ность эксплуатации. 
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Глава 4. РЕСУРС АВИАЦИОННЫХ КОНСТРУКЦИЙ  
ПРИ МНОГООЧАГОВОМ ПОВРЕЖДЕНИИ 

ЗАКЛЕПОЧНЫХ СОЕДИНЕНИЙ 
 

4.1. Проблема многоочагового повреждения и пути 
ее решения для стареющего парка самолетов 

 

Тенденция увеличения ресурсов ВС обострила проблематику 
обеспечения их летной годности, связанную с нарушением целост-
ности конструкций. Все возрастающий парк самолетов с достаточ-
но большим налетом (стареющий парк) в значительной степени 
подвержен проявлению деградационных процессов, в частности 
усталости и коррозии, и представляет собой особую категорию АТ, 
к обслуживанию и восстановлению которой необходимы специфи-
ческие подходы. 

Как было отмечено в п.1.1 настоящей работы, концепция допус-
тимости повреждения, реализуемая в ВВС США в рамках про-
граммы ASIP, позволила решить многие задачи по обеспечению 
целостности АК в условиях увеличения их ресурсов. Основные по-
ложения этой все еще действующей программы используется и 
адаптируется для технических решений и регулятивных действий 
во многих странах. 

В авиации проблема обеспечения усталостного ресурса – нара-
ботки в эксплуатации до предельного состояния, определяемого 
критериями усталостной прочности, исторически связана с двумя 
катастрофическими событиями. Это разрушение самолетов Comet в 
1954 г. и Boeing 737-200 компании Aloha Airlines в 1988 г.  

Основные выводы, которые были сделаны после катастрофы 
Comet, заключались в признании явления усталости как одного из 
основных повреждающих факторов, ограничивающих ресурс само-
лета. Была определена необходимость всестороннего учета экс-
плуатационной нагруженности элементов конструкции, а так же 
необходимость углубленного изучения эффекта концентрации на-
пряжений (их распределения вокруг вырезов и трещин). Акценти-
ровалось внимание на повышение эффективности выявления тре-
щин методами НК. Эти мероприятия позволили существенно уве-
личить верхний порог ресурсов авиационной техники – 1290 по-
летных циклов до разрушения Comet и более чем 80000 полетных 
циклов для Boeing 737-200 (Aloha Airlines) [1].  
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Разрушение верхней панели обшивки фюзеляжа Boeing 737-200 
(рис.4.1) произошло вдоль ряда заклепочного соединения из-за на-
личия усталостных трещин у отверстий под заклепки. Анализ при-
чин этого события обозначил проблему так называемого многооча-
гового повреждения (multiple site damage – MSD) [2]. Суть заклю-
чается в том, что остаточная прочность конструкции с наличием 
большого количества концентраторов напряжения (отверстия под 
заклепки) не определяется длиной единичной, изолированной тре-
щины, а зависит от совокупности дефектов в заклепочном соеди-
нении. 

 

а б 

Рис. 4.1. Разрушение обшивки фюзеляжа самолетов Boeing от 
многоочагового повреждения заклепочных соединений. Авиа-
компании Aloha Airlines, рейс 243 (а) и Southwest, рейс 882 (б) 

 

Во-первых, даже небольшая по размерам трещина da , образо-
вавшаяся у края отверстия, модифицируется как более длинная с 
учетом диаметра отверстия: dmc aDa 2  (рис.4.2, а). Это приво-
дит к существенному сокращению периода роста трещин и, соот-
ветственно к уменьшению реального ресурса конструкции 
(рис.4.2, в) [1]. 

Во-вторых, две небольшие по размерам трещины, образовав-
шиеся у соседних отверстий и растущие навстречу друг другу, мо-
гут объединиться и привести к разрушению перемычки между от-
верстиями (рис.4.2, б). В этом случае формируется дефект доста-
точно большого размера ( lDamc  2 ), который приведет к пере-
распределению напряжений в несущем сечении и может способст-
вовать ускоренному разрушению заклепочного соединения. 
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а 

 

б 

Рис. 4.2. Схема влияния MSD на прочность конструкции: фор-
мирование трещины с модифицированной длиной ma  (а) и 

влияние MSD на ресурс (б). da  – длина трещины; NDIa  – мини-

мальная длина трещины, регистрируемая методами НК;  

fa  – критическая длина трещины; 1R  – ресурс конструкции с 

одной трещиной; MSDR  – ресурс конструкции при MSD 
 

В-третьих, возможна неблагоприятная ситуация, когда повреж-
дения (трещины у отверстий, разрушенные перемычки) случайным 
образом располагаются вблизи друг от друга, что может привести к 
внезапному лавинообразному разрушению конструкции с его рас-
пространением на соседние элементы.  

Важным обстоятельством является то, что многоочаговое по-
вреждение АК с заклепочными соединениями преимущественно 
проявляется на ВС с достаточно большими сроками эксплуатации. 
Следует отметить, что данная проблема стала определяющей в 
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комплексе мероприятий по обеспечению летной годности и обос-
нованию ресурсов стареющего парка (aging fleet) самолетов [3,4]. 
Учитывая значительную долю такого парка среди ВС, находящих-
ся в эксплуатации (табл. 4.1), а также тенденцию к ее возрастанию 
(рис. 4.3), следует признать, значимость и актуальность проблемы 
MSD на современном этапе развития авиации. 

Таблица 4.1.  

Объем стареющего парка ВС разных типов на 1999 год [1] 

Кол-во ВС стареющего пар-
ка. 

Тип ВС Кол-во 
выпу-
щен-

ных ВС 

Парк ВС в 
эксплуатации 

более 
15 лет 

более  
20 лет 

более  
25 лет 

A300 503 411 (82%) 
220 

(46%) 
60 

(12%) 
1 

(0,2%) 

A310 255 218 (85%) 
54 

(21%) 
  

B707/720 1009 379 (37%)    

B 727 1831 1247 (68%) 
1381 

(75%) 
1127 

(62%) 
673 

(38%) 

B 737-100/200 1144 901 (79%) 
853 

(75%) 
442 

(39%) 
222 

(19%) 

B 737 CFMI 1988 1971 (99%) 
13 

(0,7%) 
  

B 747-
100/SP/200/300 

724 562 (78%) 
490 

(68%) 
317 

(44%) 
154 

(21%) 

B 757 968 943 (97%) 
51 

(6%) 
  

B 767 840 820 (98%) 
109 

(14%) 
  

DC-8 556 243 (44%) 
268 

(48%) 
268 

(48%) 
268 

(48%) 

DC-9 976 727 (74%) 
776 

(79%) 
739 

(75%) 
588 

(61%) 

DC-10 446 397 (89%) 
333 

(75%) 
276 

(62%) 
162 

(36%) 

L-1011 249 155 (62%) 
185 

(74%) 
113 

(45%) 
60 

(24%) 

Всего 11489 8974 
4733 

(46%) 
3342 

(33%) 
2128 

(21%) 
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Рис. 4.3. Срок службы и наработка в эксплуатации парка ВС 
транспортной категории в США (5014 единиц). Данные на июнь 
2010 г. Средний срок службы 15.5 лет; средняя наработка 18900 

полетных циклов или 39300 часов налета; средняя  
продолжительность полета 2,08 часов [5] 

 

За период после первого проявления разрушения фюзеляжа от 
MSD (1988 г.) производителями АТ, ее эксплуатантами, авиацион-
ными администрациями разных стран, а также научно-
техническими и исследовательскими центрами были предприняты 
определенные усилия по решению данной проблемы. Рассмотрим 
некоторые положения и определения из нормативной базы.  

Многоочаговое повреждение не является обособленным поня-
тием в комплексе проблемных положений, связанных с обеспече-
нием усталостной прочности АК. MSD тесно взаимосвязано с та-
кими понятиями как Обширное усталостное повреждение (Wide-
spread Fatigue Damage – WFD) и Многоэлементное повреждение 
(Multiple Element Damage – MED).  

Формулировки данных положений, принятых в США Консуль-
тативным комитетом по разработке авиационных правил (Aviation 
Rulemaking Advisory Committee – ARAC) и используемых Рабочей 
группой по обеспечению лётной годности (Airworthiness Assurance 
Working Group – AAWG), а также изложенных в Методах опреде-
ления соответствия (МОС) нормативным требованиям АП 25.571 
приведены в табл. 4.2.  

С
р
ок

 с
л
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бы
 В
С

, г
од
ы

 

Количество полетных циклов 
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Таблица 4.2.  

Нормативные определения основных положений, касающихся  
усталостной прочности ВС  

Определения ARAC [6] 
(язык оригинала) 

Определения МОС [7] 

Widespread Fatigue Damage 
(WFD) in a structure is charac-
terized by the simultaneous pres-
ence of cracks at multiple struc-
tural details that are of sufficient 
size and density whereby the 
structure will no longer meet its 
damage tolerance requirement 
(i.e. to maintain its required re-
sidual strength after partial struc-
tural failure) 

Обширное усталостное поврежде-
ние это такое усталостное повреж-
дение конструкции, которое харак-
теризуется одновременным нали-
чием в одной или нескольких 
смежных деталях конструкции мно-
гих трещин таких размеров и с та-
кой плотностью расположения, что 
остаточная прочность конструкции 
не сохраняется далее на допустимом 
уровне 

Multiple Site Damage (MSD) is 
a source of widespread fatigue 
damage characterized by the 
simultaneous presence of fatigue 
cracks in the same structural 
element (i.e. fatigue cracks that 
may coalesce with or without 
other damage leading to a loss of 
required residual strength) 

Многоочаговое повреждение это 
состояние поврежденной конструк-
ции, приводящее к обширному уста-
лостному повреждению, характери-
зующееся одновременным наличием 
усталостных трещин в одном и том же 
элементе конструкции [т.е. усталост-
ные трещины, которые в случае объе-
динения, с участием (или без него) 
другого повреждения, приведут к 
снижению остаточной прочности 
ниже допустимого уровня] 

Multiple Element Damage 
(MED) is a source of widespread 
fatigue damage characterized by 
the simultaneous presence of 
fatigue cracks in similar adjacent 
structural elements 

Многоэлементное повреждение это 
состояние поврежденной конструк-
ции, приводящее к обширному уста-
лостному повреждению, характери-
зующееся одновременным наличием 
усталостных трещин в смежных кон-
структивных элементах 

 

Кроме этого, для формирования программ, направленных на 
обеспечение целостности конструкций, AAWG предлагает исполь-
зовать следующую терминологию для особых этапов наработки ВС 
(табл. 4.3).  
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Таблица 4.3.  

Особые этапы наработки, используемые при реализации про-
грамм по обеспечению усталостной прочности ВС  

Определения ARAC [6] 
язык оригинала перевод авторов 

Fatigue Crack Initiation is that 
point in time when a finite fa-
tigue crack is first expected 

Образование усталостной трещи-
ны – момент времени, когда впервые 
проявляется устойчивая усталостная 
трещина 

Point of WFD is a point reduced 
from the average expected behav-
ior, i.e. lower bound, so that op-
eration up to that point provides 
equivalent protection to that of a 
two-lifetime fatigue test 

Точка WFD – момент времени, от 
которого начинается снижение 
прочностных свойств от среднего 
ожидаемого уровня, т.е. такая ниж-
няя граница наработки, до которой 
при эксплуатации обеспечивается 
двукратный запас по долговечности, 
соответствующей испытаниям на 
усталость 

Monitoring Period is the period 
of time when special inspections 
of the fleet are initiated due to an 
increased risk of MSD/MED, and 
ending when the point of WFD is 
established 

Период Мониторинга – промежуток 
времени, когда при увеличении рис-
ка MSD/MED начинаются специаль-
ные инспекции парка и который за-
канчивается в точке WFD 

 

Графическое представление приведенных в табл. 4.3 этапов ил-
люстрируется на простой схеме (рис.4.4). 

 

 
 

Рис. 4.4. Схема расположения на оси времени особых этапов  
наработки ВС, направленных на предотвращение усталостного 

разрушения конструкции [6]. Значения полетных циклов  
условные  



 201

При обобщении всех научно-технических и регулятивных ме-
роприятий, которые были наработаны за последние годы и направ-
лены на обеспечение летной годности стареющего парка по усло-
виям усталостной прочности самолетов, обозначились основные 
направления решения проблемы MSD [1,2,4]. Это: 

1. Определение и обоснование критических мест конструкции 
ВС, потенциально опасных с позиций образования и развития 
MSD; 

2. Прогнозирование разрушения конструкций с заклепочными 
соединениями с учетом процессов образования, распространения и 
объединения усталостных трещин; 

3. Разработка специальной методологии инспектирования 
стареющих ВС с источниками проявления MSD, включая вопросы 
надежности обнаружения дефектов и обоснования интервалов ос-
мотров. 

Первое направление базируется на использовании комплекса 
проектно-конструкторских, испытательных и эксплуатационных 
мероприятий. Конструкция каждого типа ВС должна быть проана-
лизирована с позиций конструктивных особенностей заклепочных 
соединений, их местоположения, нагруженности, механических 
свойств материалов и особенностей работы в эксплуатации. Эти 
данные уточняться с учетом результатов стендовых и летных ис-
пытаний как новых типов ВС, так и конструкций с эксплуатацион-
ной наработкой. Безусловно, важным источником информации о 
техническом состоянии таких критических мест является опыт экс-
плуатации самолетов, особенно тех, которые оборудованы встро-
енными датчиками контроля (системами SHM). В качестве примера 
на рис. 4.5 приведены критические места, восприимчивые к MSD, 
самолета Airbus A300. 

Второе направление предусматривает комплекс научных иссле-
дований, базирующихся на теоретических и экспериментальных 
положениях механики разрушения. Принимая во внимание боль-
шое количество источников усталостного повреждения в конст-
рукции ВС, а также случайную природу разрушения, прогнозиро-
вание предельных состояний должно осуществляться в вероятно-
стном аспекте. 

 



 202

 

 
Рис. 4.5. Восприимчивые к MSD крити-
ческие места конструкции для A300 [1]  

Данное направление, 
безусловно, связано с пре-
дыдущим и закладывает 
научную базу для выра-
ботки и реализации науч-
но-технических и регуля-
торных действий, направ-
ленных на обеспечение 
летной годности самолетов 
стареющего парка. Одним 
из таких действий является 
разработка специальной 
для стареющего парка ме-
тодологии инспектирова-
ния, что предусматривает-
ся третьим направлением 
решения проблемы MSD. 

В рамках развития второго направления в настоящей работе 
предлагается новый подход к решению задачи прогнозирования 
предельных состояний заклепочных соединений при наличии MSD.  

 

4.2. Методология прогнозирования предельного состояния 
авиационных конструкций при наличии множественных  

трещин 
 

Современная методология прогнозирования ресурса машин ба-
зируется на вероятностных подходах [8]. Допускаем, что АК в ка-
кой-то момент времени эксплуатации имеет трещины, размеры ко-
торых a  являются случайными величинами. Предельное состояние 
АК определяется наличием хотя бы одной трещины критической 
(недопустимой с позиций прочности) длины a . Тогда возмож-
ность реализации предельного состояние АК сводится к определе-
нию вероятности события  aa , а прогнозирование во времени ее 
работоспособности – к определению распределения ресурса конст-
рукции.   

Решение этой задачи для конструкций с большим количеством 
потенциальных источников трещинообразования (MSD заклепоч-
ных соединений) должно осуществляться с учетом статистического 
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распределения случайной величины – длины трещин a  в фиксиро-
ванный момент времени t . Если известны плотность );( tafa  или 

функция );( taFa  такого распределения, определяются следующие 
ресурсные показатели (рис. 4.6): 

 

 
 

Рис. 4.6. Схема вероятностного прогнозирования предельного 
состояния конструкции с трещинами.  

Плотности распределения случайных величин:   
);( tafa  – длины трещин; )0;( iEIFS af  – размера начальных 

дефектов; )(tfTTCI  – наработки до образования трещины дли-

ной 0a ; );( aTfT  – наработки до образования трещины дли-

ной a  (ресурс).   – среднее значение случайной величины; 

t  – текущее значение наработки 
 

 вероятность реализации предельного состояния в момент 
времени t   

  );(1);( taFadtaftaa a
a

a  



 


, 

где P  – вероятность события; a  – переменная интегрирования; 

 функция распределения ресурса конструкции Т до образо-
вания трещины критического размера a : 








a

aT daTafaTF );();( . 
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Такой подход является общепринятым для любых конструкций 
[8], в том числе и авиационных [9,10]. Для его реализации ключе-
вой задачей является определение базовой характеристики повреж-
денности – распределения длины трещин в зависимости от нара-
ботки в эксплуатации );( tafa .  

Применительно к многоочаговому повреждению заклепочных 
соединений АК с большим количеством потенциальных очагов 
разрушения вполне очевидно, что оценка ресурсных показателей, 
надежности и остаточной прочности таких конструкций также 
должна производиться в вероятностном аспекте. Однако сущест-
вующие методы отличаются от выше описанного подхода. 

В работе [11] предложена приближенная модель развития MSD 
в заклепочных соединениях, основанная на статистическом пред-
ставлении остаточной прочности АК как функции времени экс-
плуатации, количества и размеров усталостных трещин, конфигу-
рации их распределения по заклепочному ряду, взаимного влияния 
трещин при нагружении и других факторов. Рассмотрен упрощен-
ный вариант такой модели, когда все трещины имеют одинаковый 
размер, а основным повреждающим фактором является неблаго-
приятная конфигурация их рассредоточения в ряду отверстий под 
заклепки. Такой подход не противоречит нормативным требовани-
ям [7], согласно которым при отсутствии информации о размерной 
неоднородности многоочаговых трещин: «…рекомендуется при 
определении предельного состояния принимать одинаковый раз-
мер повреждения в каждом из идентичных очагов». Однако отсут-
ствуют рекомендации о выборе этого размера, что может привести 
как к занижению, так и к завышению ресурсных показателей кон-
струкций. 

Случайная природа MSD обусловлена стохастическим рассеи-
ванием времени до образования трещин, случайным характером 
эксплуатационного нагружения, случайным распространением и 
объединением трещин. Большинство из этих факторов учитывается 
при численном моделировании данного вида поврежденности. Для 
этого, как правило, используется метод Монте-Карло, реализую-
щий различные модели усталостного разрушения заклепочных со-
единений [12-15]. Результатом численного эксперимента являются 
статистические оценки характеристик прочности и долговечности 
конструкции. Это изменение остаточной прочности от времени 
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эксплуатации [12], соотношение между продолжительностью ста-
дии до зарождения трещин и стадии их распространения до крити-
ческого размера [13,14], распределение числа полетных циклов до 
разрушения [13,15], статистические характеристики поврежденно-
сти, необходимые для оценки уровня риска при эксплуатации 
авиационных конструкций с допустимыми повреждениями [15].  

Остановимся более подробно на процедуре численного модели-
рования MSD методом Монте-Карло, обобщенное изложение кото-
рой приведено в работе [6] как методология OEM (Original Equip-
ment Manufacturer), используемая авиастроительной компанией 
Airbus. 

При моделировании исходят из того, что каждый потенциаль-
ный очаг повреждения в конструкции (два соседних отверстия под 
заклепку) существенно отличается по распределению усталостной 
долговечности от обычных лабораторных образцов.  

Период роста трещины делится на интервалы в пределах поша-
говой по времени программы со следующими вычислительными 
действиями на каждом дискретном временном шаге: 

 каждый очаг повреждения проверяется на наличие (или от-
сутствие) усталостной трещины; 

 рост каждой усталостной трещины описывается методами 
линейной механики разрушения; коэффициент интенсивности на-
пряжения определяется с учетом взаимодействия смежных трещин 
и взаимодействия трещины с отверстием под заклепки с использо-
ванием стандартных зависимостей или посредством подробного 
анализа напряженно-деформированного состояния методом конеч-
ных элементов; 

 объединение смежных встречных трещин в вычислениях 
поврежденности определяется согласно критерию «соприкоснове-
ния» зон пластических деформаций у кончиков трещин. 

Вычисление прекращается при некоторых ранее определенных 
условиях предельного состояния – достижения одной из трещин 
предельной длины или отказа конструкции по критерию предельно 
допустимой остаточной прочности (с использованием обычной 
кривой сопротивления развитию трещины или по методике «R-
кривой» с учетом возможности взаимодействия трещин). 
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Эти этапы формируют одну итерацию моделирования методом 
Монте-Карло. Затем вычисление повторяется с большое количест-
во раз с учетом заданных распределений числа циклов до образо-
вания трещины в очагах разрушения и кинетики их роста. Каждое 
отдельное вычисление представляет различные сценарии повреж-
дения. На выходе получается распределение времени до предель-
ного состояния (полная усталостная долговечность или остаточная 
прочность), связанное с конфигурацией множественных отверстий.  

Результаты моделирования представляются графически с уче-
том стадийности усталостного разрушения: 

 pcicf NNN  , (4.1) 

где fN  – число циклов до разрушения (до предельного состояния); 

icN  – число циклов до образования трещины; pcN  – число циклов 

роста трещины; 
Для конфигурации множественных отверстий усталостная дол-

говечность может быть представлена как реализация множества 
сценариев моделирования в координатах pcN  и fN  (рис. 4.7, а) 

или в координатах icN  и pcN  [14]. 
 

 
а б 

Рис. 4.7. Результаты моделирования методом Монте-Карло  
конструкции с множественными отверстиями, представленные в 
виде отдельных сценариев (а) и с учетом доверительных интер-
валов (б). На осях отложены: продолжительность стадии роста 
усталостной трещины pcN  (ось ординат) и продолжительность 

стадии до разрушения конструкции fN  (ось абсцисс) [6] 
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Статистическая интерпретация результатов моделирования со-
стоит в построении доверительных интервалов без нанесения от-
дельных частных значений (рис.4.7, б). Точность такого представ-
ления данных зависит от числа сценариев моделирования (напри-

мер, для точности 410  требуется оценка минимум 410  сценариев). 
На таком графике для подтверждения достоверности численного 
моделирования часто наносят данные экспериментальных испыта-
ний на усталость образцов с множественными отверстиями (шесть 
точек на рис.4.7 б). 

На основании результатов моделирования для заданного дове-
рительного интервала определяются основные параметры периода 
мониторинга (рис.4.4) – пороговое значение наработки до образо-
вания трещины, точка WFD, интервалы осмотров и средняя нара-
ботка до наступления разрушения конструкции [6].  

Несмотря на эффективность численного эксперимента, его ре-
зультаты, как правило, ограничиваются областью значений зада-
ваемых при моделировании параметров. Поэтому они не отражают 
целостного влияния на MSD определяющих факторов поврежден-
ности – образования трещин, формирования их размерной неодно-
родности как следствие процессов зарождения и распространения, 
явления взаимодействия встречных трещин при их объединении.  

В этой связи предлагается обобщенная вероятностная модель 
MSD, основанная на статистическом описании основных проявле-
ний усталостной поврежденности заклепочных соединений и пред-
назначенная для определения надежности авиационных конструк-
ций с большим числом концентраторов напряжения и для вероят-
ностного прогнозирования их ресурса [16,17].  

 

4.3. Вероятностная модель многоочагового усталостного  
повреждения заклепочных соединений авиационных  

конструкций 
 

Рассмотрим элемент обшивки фюзеляжа самолета, расположен-
ный вдоль заклепочного соединения, состоящего из n  заклепок и 
включающий перемычку между двумя соседними отверстиями ра-
диусом r  (рис. 4.8, а). Длина такого элемента L  равна расстоянию 
между заклепками в ряду, а ширина H  ограничивается расстояни-
ем между соседними рядами заклепок.  
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а б 

Рис. 4.8. Схема элемента обшивки между соседними отверстия-
ми под заклепки (а) и обозначения возможных состояний повре-
жденности такого элемента (б).   L  – расстоянию между заклеп-
ками; r  – радиус отверстия под заклепку; H  – расстоянием 

между соседними рядами заклепок 
 

При n  заклепках количество таких элементов будет 1n , при-
чем перемычка любого из них в момент времени t  может нахо-
диться в трех возможных состояниях (рис. 4.8, б):  

1) трещины отсутствуют;  
2) присутствует одна трещина;  
3) имеется две трещины.  
Предполагаем, что на начальной стадии MSD данные состояния 

являются независимыми, т.е. образование трещины в любом из от-
верстий не зависит от того, имеется ли уже трещина с другой сто-
роны этого же отверстия, а также от наличия трещин в соседних 
отверстиях. Следует отметить, что при обширном развитии MSD 
принятое предположение становится не корректным, т.к. наличие 
большого количества трещин будет приводить к уменьшению не-
сущего сечения обшивки вдоль заклепочного соединения и, соот-
ветственно, к перераспределению нагрузки у отверстий.  

Таким образом, возможные состояния рассматриваемого эле-
мента образуют полную группу независимых событий, а их веро-
ятности обозначим, соответственно, как )(0 tP , )(1 tP  и )(2 tP .  

Образование усталостной трещины во времени является слу-
чайным событием. Предполагаем, что известна функция распреде-
ления наработки до образования трещины у отверстия (time to crack 
initiation – TTCI), которую обозначим как )(tFTTCI , где t  – время в 
часах налета или количество полетных циклов ( рис. 4.6). 
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Учитывая, что перемычка содержит два потенциальных источ-
ника зарождения трещин, выразим вероятности состояний через 
функцию )(tFTTCI : 

 2
0 )](1[)( tFtP TTCI ; (4.2) 

 )](1)[(2)(1 tFtFtP TTCITTCI  ; (4.3) 

 )()( 2
2 tFtP TTCI . (4.4) 

Принимаем, что предельное состояние при MSD соответствует 
разрушению хотя бы одной из перемычек в заклепочном соедине-
нии. Это событие может быть достигнуто двумя способами.  

1. За счет распространения одной трещины в перемычке до пре-
дельной длины a , la  .  

2. За счет объединения двух трещин, растущих в перемычке на-
встречу друг другу. 

Вероятность реализации первого события равна вероятности то-
го, что хотя бы в одном элементе, имеющем на момент времени t  
одну трещину, ее длина будет больше предельной величины a . 
Определим эту вероятность в предположении, что известна функ-
ция распределения длины трещин в момент времени t  – );( taFa . 

Для любого рассматриваемого элемента конструкции, содержа-
щего одну трещину, вероятность того, что ее длина в момент вре-
мени t  меньше значения a  будет равна 

 );();(1 taFtaq a   , (4.5) 
При достаточно большом n  ( n >>1) количество таких элементов 
)(1 tn  можно определить из статистической оценки для вероятности 

)(1 tP : 

 )()1()( 11 tPntn   (4.6) 

Вероятность того, что ни в одном из )(1 tn  элементов заклепоч-
ного соединения за время t  длины трещин не будут превышать 
значение a , с учетом (4.5) и (4.6) будет равна  

 );();();( )()1()(
11

11 taFtaqtaQ tPn
a

tn



  . (4.7) 

На основании (4.7) получим выражение для искомой вероятно-
сти предельного состояния, когда хотя бы в одной перемычке за-
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клепочного соединения в момент времени t  трещина будет иметь 
длину, превышающую критическое значение a   

   1);(1);( 11 taQta );()()1( 1 taF tPn
a 

 . (4.8) 
Рассмотрим второй способ реализации предельного состояния – 

разрушение перемычки за счет объединения растущих навстречу 
друг другу трещин. 

Пусть для элемента конструкции, содержащего две трещины в 
перемычке, известна вероятность их объединения )(tG  в момент 

времени t . Количество таких элементов при n >>1 будет прибли-
жаться к значению  

)()1()( 22 tPntn  . 

Вероятность того, что ни в одном из )(2 tn  элементов заклепоч-
ного соединения за время t  объединения трещин не произойдет, 
определяется соотношением  

  )()1(
2

2)(1)( tPntGtQ  . 

Аналогично ранее используемому подходу, для вероятности 
реализации предельного состояния заклепочного соединения при 
объединении трещин хотя бы в одном элементе будем иметь  

   )()1(
2

2)(11)( tPntGt  . (4.9) 

Согласно принятому ранее условию, предельное состояние за-
клепочного соединения реализуется при разрушении хотя бы одной 
поврежденной перемычки либо из-за роста одной трещины до пре-
дельного размера a  (в перемычках с одной трещиной), либо за 
счет объединения распространяющихся навстречу друг другу тре-
щин (в перемычках с двумя трещинами). Эти события несовмести-
мы, и в соответствии с формулой полной вероятности для вероят-
ности наступления предельного состояния за время t  можно запи-
сать  
 )()();()()( 2211 ttPtatPt   , (4.10) 

где );(1 ta  и )(2 t  определяются выражениями (4.8) и (4.9) со-
ответственно. 

На основании формулы (4.10) можно получить ряд представ-
ляющих практический интерес результатов. 
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Вероятность безотказной работы. Выражение (4.10) опреде-
ляет, по сути, вероятность )(t  для полной группы возможных 

состояний перемычек – поврежденных (вероятности )t(P1  и  )(2 tP ) 

и неповрежденных (вероятность )(0 tP ). Так как вероятность раз-
рушения неповрежденной перемычки равно нулю, то слагаемое с 
вероятностью )(0 tP  в (4.10) отсутствует.  

Как уже отмечалось, заклепочное соединение, состоящее из n  
заклепок в ряду, включает 1n  перемычек между отверстиями. 
Вероятность разрушения перемычки задается функцией (4.10). То-
гда вероятность безотказной работы (функция надежности) закле-
почного соединения )(tR  – это вероятность такого события, когда 

за время t  ни одна перемычка между отверстиями не будет разру-
шена. Для данной функции можно записать 

 1
2211

1 )]()();()(1[)](1[)( 



  nn ttPtatPttR . (4.11) 

Распределение ресурса. Ресурс конструкции T  по определению 
– это время эксплуатации до предельного состояния. Предельное 
состояние для функции )(t  задается условием разрушения хотя 
бы одной перемычки между отверстиями. В общем случае число 
таких разрушенных перемычек )(tn  в момент времени t  может 

быть 1)(  tn , поэтому для прогнозирования ресурса необходимо 
конкретизировать условие наступления предельного состояния в 
зависимости от значения )(tn . 

Определим вероятность )(1 tPn
n

  того, что к моменту времени t  

среди 1n  перемычек окажется не более n  разрушенных. Такая 
вероятность будет равна 

 ini
n

i

i
n

n
n ttCtP 




  


 1

0
11 )](1)[()( , (4.12) 

где i
nC 1  – биноминальные коэффициенты. Отметим, что при n =0 

(все перемычки целы) из (4.12) следует выражение (4.11). 
Естественным есть предположение, что в заклепочном соедине-

нии не должно допускаться наличие большого числа разрушенных 
перемычек. Тогда, при малом значении n  и достаточно большом 
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1n  ( 1 nn ), распределение числа разрушенных перемычек 
(4.12) асимптотически описывается законом Пуассона  

 












n

i

t
i

n
n e

i

t
tP

0

)(
1 !

)(
)( , (4.13) 

где )(t  – среднее значение n , которое задается соотношением 

 )()1()( tnt  . (4.14) 
Пусть для рассматриваемого заклепочного соединения оговоре-

но, что предельное состояние реализуется при разрушении только 
одной перемычки: 1n . В этом случае функция распределения 

ресурса )(TFT  определится из условия  1)(Pr)(   TnTFT , где 

Pr  – оператор вероятности. На основании (4.13) получаем 

 )(
1

0

)( )](1[1)(1)( T

i

Ti
T eTeTTF 



   , (4.15) 

где параметр )(T  определяется на основании соотношения (4.14). 
Следует отметить, что распределение ресурса заклепочного со-

единения (4.15) связано с функцией его надежности )(tR . Так, из 
(4.11) получаем 

)(1)( 1

1

tRt n
  . 

Тогда параметр распределения ресурса )(T , согласно формуле 
(4.14), будет равен 

)](1)[1()( 1

1

TRnT n . 
Полученные вероятностные показатели надежности и ресурса 

заклепочного соединения дают возможность решать целый ряд 
практически важных задач. Например, функцию )(tR  можно трак-
товать как изменение остаточной прочности заклепочного соеди-
нения и на основании ее изменения от циклической наработки на-
значать периодичность контроля конструкции на наличие и разви-
тие повреждений. Функция распределения ресурса )(TFT  позволя-
ет осуществлять обоснованное прогнозирование наработки до пре-
дельного состояния заклепочного соединения с учетом значения 
вероятности его реализации. При этом определяются основных чи-
словых характеристик ресурса (среднее значение, дисперсия), а 
также может быть назначен гамма-процентный ресурс. 



 213

Таким образом, для численной оценки надежности и ресурса за-
клепочных соединений АК при MSD в рамках предлагаемой моде-
ли необходимо располагать статистическими распределениями 
трех случайных величин:  

 времени (числа полетных циклов) до образования устало-
стной трещины в отверстии под заклепку (функция распределения 

)(tFTTCI );  

 длины трещин в фиксированный момент времени эксплуа-
тации (функция распределения );( taFa );  

 времени до объединения трещин, растущих из соседних от-
верстий навстречу друг другу (функция распределения )(tG ).  

Определение каждого из выше перечисленных распределений 
предусматривает решение комплекса задач, которые можно объе-
динить в рамках отдельного метода. Увязка этих методов для реа-
лизации предлагаемой вероятностной модели позволяет говорить о 
методологии прогнозирования предельного состояния авиацион-
ных конструкций при наличии множественных трещин (рис.4.9). 

 

 
Рис. 4.9. Структурная схема методологии численной  

оценки надежности и прогнозирования ресурса авиационных  
конструкций при наличии множественных трещин 

 

Следует отметить, что наиболее информативно обеспеченной 
для АК является методология определения функции распределения 

)(tFTTCI . Данная функция является основополагающей, так как 

распределение длины трещин, описываемое функцией );( taFa , в 
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существенной степени определяется случайным временем их обра-
зования. В свою очередь случайное объединение встречных тре-
щин (функция )(tG ) объективно зависит от статистической неод-

нородности их размеров в фиксированный момент времени t . 
Таким образом, реализация изложенной в настоящей работе ме-

тодологии численной оценки надежности и ресурса заклепочных 
соединений возможна при наличии адекватных статистических мо-
делей, дающих обоснования функций )(tFTTCI , );( taFa  и )(tG . Рас-
смотрим эти модели. 

 

4.4. Наработка авиационных конструкций до образования  
начальной усталостной трещины 

 

Существует два подхода к моделированию начальной стадии 
усталостного разрушения авиационных конструкций. Суть этих 
подходов заключается в следующем. 

Кинетическое уравнение роста усталостной трещины в детер-
министической постановке можно представить в обобщенном виде 

 )(;...);( agRq
dN

da
  (4.16) 

где a  – длина трещины; N  – число циклов нагружения; 
;...);( Rq   – функция, обобщающая влияние на скорость трещины 

размаха действующих напряжений  , асимметрии цикла нагру-
жения R , геометрических параметров образца и других факторов; 

)(ag  – функция длины трещины (как правило, степенная). 
Интеграл уравнения (4.16) определяется из начальных условий 

– значением наработки (TTCI) до образования трещины начальной 
длины 0a  ( рис. 4.6). Если предельное состояние конструкции оп-

ределяется присутствием трещины критической длины a , то из 
(4.16) следует  

 





a

a
R ag

da

Rq
TTCIt

0
)(;...);(

1
, (4.17) 

где Rt  – наработка (число циклов или время) до предельного со-
стояния – долговечность или ресурс конструкции. 

Решение (4.17) фактически соответствует выражению (4.1) для 
двух стадий усталостного разрушения.   
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Второй подход [9,10] базируется на предположении о существо-
вании в конструкции еще до начала нагружения исходных дефек-
тов (initial flaw size – IFS) размерного уровня ia  (рис. 4.6). Эти де-
фекты трактуются как начальные, и их распространение считается 
подобным росту макроскопическим усталостным трещинам. В 
этом случае из (4.17) следует 

 





a

R ag

da

Rq
t

0 )(;...);(

1
, (4.18) 

Таким образом, реализуется одна стадия усталостного разруше-
ния – стадия роста трещин.  

Как будет показано ниже, рассмотренные подходы являются 
тесно взаимосвязанными, особенно при их статистическом пред-
ставлении. Так, на основании распределения времени до образова-
ния трещины )(tfTTCI  оценивается распределение начальных де-

фектов )0;( iEIFS af , которое, в свою очередь, формирует распреде-

ление длины трещины );( tafa  (рис. 4.6). Так как данные распреде-
ления используются в предложенной вероятностной модели (п.4.3), 
рассмотрим эти вопросы более подробно.  

 

4.4.1. Эквивалент начального качества при усталости 
Как было отмечено выше, предполагается, что в изделии до на-

чала эксплуатации существуют малоразмерные множественные 
дефекты, обусловленные несовершенством структуры материала и 
качеством технологии изготовления деталей. Применительно к ус-
талостному разрушению самолетных конструкций, инициируемому 
из отверстий в заклепочных соединениях, данная концепция полу-
чила название эквивалента начального качества (equivalent initial 
quality – EIQ) [18]. Количественным показателем EIQ является раз-
мер исходного дефекта ia  (equivalent initial flaw size – EIFS) и его 

распределение )0;( iEIFS af  ( рис.4.6). Данный методический подход 
назовем концепцией EIFS. 

Следует отметить, что это условные, а не физически выявляе-
мые дефекты. Для оценки величины EIFS кривые зависимостей 

)(ta  (длины наблюдаемых трещин a  от наработки t ) экстраполи-

руются до пересечения с осью a  при 0t  (рис. 4.10, а).  
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а б 

Рис. 4.10. Схемы определения величины EIFS методом обратной 
экстраполяции зависимости длины трещины от времени (а) [18] и 
оценки статистического распределения EIFS по распределению 

TTCI [20,21] (б) 
 

Размеры исходных дефектов ia , скорректированные по резуль-
татам фрактографических исследований, составляют 0,004 – 0,055 
мм [18] и согласуются с объективными данными контроля дефект-
ности материалов в исходном состоянии. При других подходах к 
оценке размеров начальных дефектов, например основанных на 
использовании порогового значения коэффициента интенсивности 
напряжений thK , получены значения EIFS на порядок выше [19]. 

Статистическая интерпретация модели разрушения в рамках 
концепции EIFS базируется на использовании вероятностного рас-
пределения размера дефектов, характеризующего исходное качест-
во изделия [9,10]. Так как получить такое распределение на осно-
вании прямых измерений проблематично, предлагаются искусст-
венные приемы, основанные на обратной экстраполяции кривых 
роста трещин и подобии распределений размера дефектов на раз-
личных уровнях – от микроскопического (для EIFS) до макроско-
пического (для усталостных трещин).  

Один из методов [20,21] основывается на использовании рас-
пределения наработки )(tfTTCI  до формирования надежно выяв-

ляемой трещины длиной 0a , которое можно получить из испыта-
ний на усталость. Данное распределение трансформируется в рас-
пределение EIFS – )( iaf  при обратной экстраполяции зависимости 

длины трещины от числа циклов нагружения )(ta  до ее пересече-
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ния с осью ординат (при 0t ) (рис. 4.10, б). При этом полученное 
распределение )( iaf  может экстраполироваться на весь период 
усталостного разрушения и использоваться для определения стати-
стических параметров долговечности конструкции [10].  

Обратная экстраполяция зависимости )(ta  и допущение о подо-
бии распределений размера дефектов независимо от наработки ис-
пользуются для определения )( iaf  по показателям размерной не-
однородности более крупных дефектов – выявляемых трещин или 
повреждений, обнаруженных при фрактографических исследова-
ниях. При этом плотность )( iaf  может соответствовать нормаль-
ному или логнормальному распределениям, а также распределе-
нию, совместимому с распределением Вэйбулла [12,22]: 
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где uX ,   и   – параметры распределения, причем параметр uX  
задает максимальное значение длины в совокупности трещин. Зна-
чения данных параметров равны [12]: uX =0,24 мм,   =1,8012 и 

  = 0,9323. 
Следует отметить, что подход, основанный на концепции EIFS, 

широко используется и при моделировании MSD методом Монте-
Карло [12,15]. 

Таким образом, при реализации концепции EIFS наработка до 
образования усталостной трещины равно нулю, и процесс устало-
стного разрушения описывается ростом размеров исходных дефек-
тов, начиная с момента приложения нагрузки. Необходимо указать 
на определенную искусственность приема обратной экстраполяции 
кривых роста трещин от миллиметрового размерного уровня ( 0a ) 

до микрометрового ( ia ). При экстраполяции в этом размерном 
диапазоне пренебрегаются особенности поведения малых устало-
стных трещин. 

 

4.4.2  Статистическое распределение наработки до  
формирования начальной усталостной трещины 

Вторая концепция, которую назовем концепцией TTCI, исклю-
чает рассмотрение исходной дефектности структуры материала, а 
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также особенностей развития микрометровых и малых трещин. В 
рамках данной концепции предусматривается регистрация времени 
(количества полетных циклов или часов налета) до образования 
трещины с заданным размером 0a  (reference crack size). При этом 
данный размер трещины является детерминированной величиной и 
может быть принят в качестве ее начальной длины, а случайной 
величиной будет время до формирования такой трещины (TTCI). 
Обозначим функцию и плотность распределения этой случайной 
величины, соответственно, как )(tFTTCI  и )(tfTTCI . 

Проблемным вопросом концепции TTCI является обоснование 
размера начальной трещины 0a . Вполне очевидно, что адекватное 
распределение времени до формирования такой трещины будет 
связано с ее длиной. Надежность средств неразрушающего контро-
ля зависит от размера инспектируемых дефектов и, естественно, от 
условий контроля – в лаборатории при проведении экспериментов 
или в условиях эксплуатации авиационной техники. Более подроб-
но эти аспекты были рассмотрены в п. 1.2.1 настоящей работы. 
Применительно к отверстиям под заклепку в АК для 0a  использу-
ются значения от 0,25 до 1,5 мм [18,20,23,24] (обычно принимают 

0a =1,27 мм (0,05 дюйма) [6,18]). 
Согласно экспериментальным данным по разрушению самолет-

ных конструкций случайная величина времени (числа циклов) t  до 
образования трещины начальной длины в отверстиях под заклепки 
описывается двухпараметрическим (реже трехпараметрическим) 
распределением Вэйбулла [6,9,10,22,25]: 
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где )(tFTTCI  – функция распределения t ;  – параметр формы;   – 
параметр масштаба.  

Следует отметить, что в ряде случаев для TTCI применяется 
также и логарифмически нормальное распределение [20,21]. В 
дальнейшем будем использовать распределение (4.20), которое 
принято в качестве базового при оценке инициирования MSD и 
разработке эффективных инспекционных программ для парка са-
молетов различных компаний (Раздел 8 в [6]).  
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В компании BCA (Boeing Commercial Airplanes) особое внима-
ние уделяется определению момента инициирования процесса мно-
гоочагового / многоэлементного повреждений (MSD/MED). Цель 
состоит в разработке эффективной и экономически обоснованной 
инспекционной программы, которая начинает реализовываться при 
обнаружении первых трещин по всему парку. Для вероятностной 
оценки момента появления трещин использует двухпараметриче-
ское распределение Вейбулла (4.20) применительно к различным 
уровням конструкции. 

Согласно подходу BCA, при анализе обширного усталостного 
повреждения (WFD) выделяется три уровня конструкции: 

 критическая деталь с MSD;  

 узел, подверженный WFD;  

 самолет в целом.  
В качестве критической детали, которая является стандартным 

элементом MSD/MED в узле конструкции, рассматривается одна 
или несколько смежных заклепок как источники зарождения уста-
лостных трещин. Узел WFD – совокупность критических деталей, 
например, соединение внахлест. Конструкция самолета состоит из 
большого количества узлов WFD. 

Если известны параметры распределения (4.20) для критической 
детали ( 1 , 1 ), которая входит в определенный узел конструкции, 

и относительная доля поврежденных деталей в узле составляет 1r , 

то характерный ресурс такого узла WFD – 2  может быть оценен 

при допущении 2t  в (4.20):  

   1

1

112 1ln 
 r . 

Соответственно определяется характерный ресурс 3  для само-

лета, включающего относительную долю 2r  поврежденных узлов 

WFD с параметрами распределения 2  и 2 : 

   2

1

223 1ln  r  
Подход BCA трактует возникновение MSD/MED как случай 

очень быстрого появления трещины. Так, для относительной доли 

3r  самолетов в парке, которые имеют долю 2r  поврежденных узлов 



 220

WFD с долей 1r  критических деталей, обычно принимается 101 ,r  , 

а 2r  и 3r  приблизительно равны 0,01 [6].  

Ресурса парка 4  с относительной долей 3r  самолетов, имею-
щих указанные повреждения, появление MSD/MED оценивается на 
основании распределения (4.20) с параметрами 3  и 3 : 

           
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где WFDS  – коэффициент, показывающий, насколько уменьшается 
ресурс парка самолетов по отношению к ресурсу критической де-
тали конструкции.  

Таким образом, ресурсные показатели узлов конструкции, са-
молета в целом и парка ВС по критерию возникновения MSD/MED 
базируются на показателях распределения TTCI критической дета-
ли ( 1 , 1 ) – одной или группы заклепок в соединении.   

Следует отметить, что в ряде случаев значение параметра мас-
штаба   в распределении (4.20) выбирается в зависимости от вели-
чины усталостного ресурса самолета, закладываемого при проек-
тировании для заданного уровня надежности. Например, если про-
ектный ресурс самолета равен 20000 полетов при минимальном 
уровне надежности 0,95, то значение параметра   берется как уд-

военное значение проектного ресурса, т.е. =40000 полетов [25].  

Параметр формы или разброса   распределения (4.20) оценива-
ется на основании данных контроля трещин в эксплуатации. Ре-
зультаты такого контроля за двадцать лет показали, что для раз-
личных уровней конструкции значения параметра   следует при-
нимать индивидуально. В основном, разброс для критических де-
талей в пределах узла меньше, чем между узлами в самолете, а раз-
брос между узлами меньше, чем между самолетами в парке. Таким 
образом, 321  . В табл. 4.4 приведены рекомендуемые зна-

чения   для различных уровней конструкции при основных спо-
собах приложения эксплуатационных нагрузок [6]. 
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Таблица 4.4.  

Рекомендуемые значения параметра формы   для основных 
уровней конструкции при различных способах приложения  

эксплуатационных нагрузок 
 

Уровень конструкции 
Конструкция, нагру-
жаемая внутренним 

давлением 

Конструкция при 
внешнем нагружении 

Самолет в целом  5 4 
Узел WFD 6 5 

Критическая деталь 8 6 
 

Отметим, что в расчетах обычно принимают  =4 [9,25], что со-
ответствует наибольшему разбросу времени до образования уста-
лостной трещины.   

Суть концепции допустимости повреждений, рассмотренной в 
п.1.1 настоящей работы, состоит в установлении сроков первого и 
последующих осмотров конструкции в эксплуатации с целью обна-
ружения возможного повреждения. Реализация этого положения 
для конструкций с MSD/MED состоит в разработке эффективных 
программ по проведению инспекций от начала периода монито-
ринга – на временном отрезке от появления первой трещины до 
точки WFD ( рис.4.4). Рассмотренный подход к оценке статистиче-
ских показателей наработки TTCI на основе распределения Вей-
булла, а также используемая BCA система «Оценки допустимости 
повреждения» (Damage Tolerance Rating – DTR) гарантирует свое-
временное обнаружение повреждения вида MSD/MED по парку 
самолетов с высокой надежностью [6].  

Распределение Вейбулла для TTCI используется также при 
оценке показателей периода мониторинга в методологии LMAS 
(Lockheed-Martin Aeronautical Systems) [6]. При этом параметры 
распределения (4.20) устанавливаются на основании лабораторных 
и стендовых испытаний образцов, деталей и даже узлов конструк-
ций. Для самолета в целом вводятся поправочные коэффициенты, 
корректирующие результаты испытаний с учетом особенностей 
эксплуатационного нагружения.  

Таким образом, для вероятностной оценки наработки до появ-
ления трещины в зоне отверстия под заклепку можно использовать 
распределение Вейбулла (4.20), в котором параметр масштаба   
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задается значением характерного ресурса детали, а параметр фор-
мы   – значением требуемого разброса для уровня конструкции и 
условий ее нагружения (табл. 4.4). 

 

4.5. Статистическое распределение длины усталостных  
трещин при многоочаговом повреждении  

 

Статистическое рассеивание размеров трещин, которое характе-
ризуется тем или иным законом распределения их длины в фикси-
рованный момент времени, ( );( taFa ) является одной из ключевых 
характеристик поврежденности заклепочных соединений авиаци-
онных конструкций (рис.4.9). Однако следует отметить недоста-
точное освящение данной проблемы в научно-технической литера-
туре.  

Статистическое представление рассеивания размеров дефектов 
в реальных АК в виде того или иного распределения, как правило, 
применяется к начальной стадии поврежденности при MSD и на-
правлено на оценку размерной неоднородности EIFS ( )0;( iEIFS af  
на рис.4.6) [12,22]. При этом такое распределение экстраполирует-
ся в область наработки вплоть до формирования критических тре-
щин [26].  

Случайная природа значений длины трещин обусловлена двумя 
факторами. Во-первых, случайным процессом их роста и, во-
вторых, случайным временем образования трещин.  

Методология описания случайного роста усталостных трещин в 
авиационных конструкциях с применением аппарата статистиче-
ской механики разрушения обстоятельно изложена в обзорных ра-
ботах [21,22]. Отметим, то данная методология направлена, в ос-
новном, на решение задач оценки надежности и долговечности де-
талей самолетов и двигателей по значению вероятности достиже-
ния усталостной трещиной критической длины. 

При моделировании MSD заклепочных соединениях методом 
Монте-Карло случайный рост трещины описывается либо на осно-
вании одной из модификаций уравнения Пэриса-Эрдогана [13,14], 
например [13]: 

 )( m
th

m KKC
dt

da
 , (4.21) 
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или с использованием кинетического уравнения роста трещины 
вида [9, 10,12,21]  

 bQatX
dt

da
)( , (4.22) 

где C , Q , m  и b  – константы материала; t  – параметр времени 
(число циклов нагружения или астрономическое время); K  – 
размах коэффициента интенсивности напряжений (КИН) в цикле; 

thK  – пороговое значение размаха КИН; )(tX  – положительный 
случайный процесс с математическим ожиданием, равным едини-
це. При фиксированном t  величина )(lg tX  распределена по нор-
мальному закону. 

В работе [13] принимается, что коэффициент m  в уравнении 
(4.21) является детерминированной величиной, а параметр C  – 
случайной, распределенной по логнормальному закону.  

При том, что случайный характер роста трещин не вызывает 
сомнений, многочисленные экспериментальные данные по кинети-
ке усталостного разрушения для алюминиевых сплавов АК свиде-
тельствуют о достаточно умеренном разбросе значений скорости 
роста трещин как при использовании уравнения Пэриса [27], так и 
уравнения (4.22) [9]. Например, для алюминиевого сплава 2024 T3 
коэффициент вариации значений параметра C  в уравнении (4.21) 
равен 0,1 [28], что в три раза меньше вариации TTCI (0,28), соот-
ветствующей распределению Вэйбулла (4.20) для алюминиевых 
сплавов (при  =4). 

Таким образом, можно принять, что определяющим фактором 
формирования размерной неоднородности трещин (разброс значе-
ний их длины) при MSD является рассеивание времени образова-
ния дефектов, а скорость роста для всех трещин – детерминирован-
ная величина, равная среднему значению для конкретного мате-
риала и заданных условий нагружения. Основываясь на данном 
положении, рассмотрим подход к описанию формирования размер-
ной неоднородности трещин при MSD, основанный на следующей 
полудетерминистической модели [29]. 

Рассмотрим участок соединения внахлест обшивки фюзеляжа 
самолета рядом из 50 заклепок (рис. 4.11, а). Влиянием самих за-
клепок на образование и распространение трещин пренебрегаем, а 
процесс повреждаемости отождествляем с образованием и распро-
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странением трещин из отверстий радиусом r =2 мм, которые явля-
ются концентраторами напряжения (рис. 4.11, б). Расстояние меж-
ду центрами соседних отверстий равно 20 мм. Данные о конструк-
тивных особенностях соединения, а также численные значения па-
раметров MSD, взяты из работы [25].  

 
 

 
а б 

Рис.4.11. Заклепочное соединение обшивки фюзеляжа вдоль 
стрингера L4 и между шпангоутами C8-С10 самолета Dassault 

Falcon 900 (а) и схема нагружения элемента обшивки у  
отверстия (б). r =2 мм; L =20 мм [25] 

 

Вполне очевидно, что в отверстиях трещины образуются в слу-
чайные моменты времени. Размер начальной трещины 0a  зависит 
от надежности ее регистрации и, в общем случае, является случай-
ной величиной с определенным законом распределения [10]. При-
нимаем, что параметр 0a  является детерминированной величиной, 

и для рассматриваемой конструктивной схемы 0a =1,27 мм [25]. 

Распределение наработки t  (время эксплуатации или число по-
летных циклов) до зарождения усталостной трещины начальной 
длины 0a  соответствует распределению Вейбулла (4.20). Примени-
тельно к инициированию усталостной трещины в конструкциях из 
алюминиевых сплавов самолета Dassault Falcon 900 (проектный 
ресурс которого равен 20000 полетам с учетом минимального 
уровня надежности 0,95), значение параметра масштаба   распре-
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деления (4.20) выбирается как удвоенное значение проектного ре-
сурса, т.е. =40000 полетам, а  =4 [25]. 

Рассмотрим модель формирования распределения длины тре-
щин для двух типов аналитического представления кинетики роста 
трещины – согласно уравнениям (4.21) и (4.22).  

Пусть скорость усталостной трещины является детерминиро-
ванной и описывается уравнением Пэриса-Эрдогана в виде [25] 

 mKC
dt

da
)( . (4.23) 

Для размаха КИН принимаем выражение  

 aaYK  )( , (4.24) 

где   – размах номинальных напряжений в цикле; )(aY  – гео-
метрическая функция коррекции.  

Значения коэффициентов в формулах (4.23) и (4.24) приведены 
в работе [25]. Данные значения, после их пересчета для представ-
ления параметров   в МПа и a  – в метрах, соответствуют: 
C =1,4227·10-11; m =3,59. Материал обшивки – алюминиевый сплав 
2024-T3 CLAD, предел текучести Y =300 МПа. 

Величина размаха номинальных напряжений для рассматривае-
мой конструкции определяется переменными нагрузками на фюзе-
ляж от перепада давления в полетном цикле (земля – крейсерская 
высота – земля), а также аэродинамическими воздействиями и на-
грузками при посадке. В работе [25] сложнонапряженное состояние 
элемента обшивки у отверстия представлено в виде одноосного 
(рис. 4.11,б), для которого, с учетом поправок на комплексное воз-
действие эксплуатационного нагружения, принято  =138 МПа. 

Для пластины с отверстием радиусом r , из которого исходит 
трещина длиной a  (рис. 4.11, б) параметр )a(Y определяется как 
[25] 

 















r

a
aY 08,2exp36,21)( . (4.25) 

Зависимость (4.25) описывает влияние на КИН в вершине тре-
щины поля повышенного напряжения из-за эффекта концентрации. 
Из (4.25) следует, что влияние зоны концентрации напряжений 
( 1)( aY ) заканчивается при 2/ ra  (рис.4.12). Для рассматри-

ваемой конструкции это соответствует длине трещины a =4мм. 
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Таким образом, рост трещины от начального размера 0a =1,27мм 

( 63,1)( 0 aY ) до a =4 мм осуществляется в поле повышенных на-
пряжений. Следует отметить, что повышение напряжений для тре-
щины с a >4 мм может быть обусловлено и перераспределением 
нагрузки за счет уменьшения несущей площади сечения вдоль за-
клепочного соединения из-за наличия в нем определенного количе-
ства трещин. Поэтому для трещин любой длины принимаем посто-
янное, усредненное значение геометрического фактора: 3,1Y . 

 

 
Рис. 4.12. Зависимость геометрической функции коррекции  

от отношения длины трещины к радиусу отверстия 
 

Интегрируя уравнение (4.23) с учетом соотношения (4.25), по-
лучим функциональную зависимость длины трещины от времени 
(для конструкционных алюминиевых сплавов 2m ) 
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где 0t  – время до образования трещины с начальной длиной 0a . 

Искомая функция распределения длины трещин );( taF  соот-
ветствует вероятности события, когда любая трещина, образовав-
шаяся в случайный момент времени 0t  ( 00 t ), при фиксирован-

ном 0tt   будет иметь длину, меньшую произвольно выбранного 

значения a . В соответствии с принятыми условиями такое событие 
будет выполняться для всех трещин, образующихся после момента 
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времени 0t : 00̂ tt  , где знак ^ обозначает случайную величину 
(рис.4.13). Следовательно, вероятность искомого события опреде-
лится на основании распределения времени до образования трещи-
ны, задаваемого функцией (4.20): 

     )(1ˆ;ˆ);( 000 tFttPtaaPtaF TTCI , (4.27) 

где P  – оператор вероятности события. 
 

 
Рис. 4.13. К формированию размерной неоднородности  

усталостных трещин (схема).  
)(tai , )(ta j  и )(tak  – зависимости от времени длины трещин,  

образовавшихся в случайные моменты времени, соответственно it0̂  

( 00̂ tt i  ), jt0̂  и kt0̂  ( 000
ˆ,ˆ ttt ki  ); );( a  – время роста трещины от  

начального размера 0a  до длины a  при действующем размахе  

напряжений в цикле   
 

Введем параметр );( a , соответствующий времени роста 

трещины от начального размера 0a  до длины a  при действующем 

размахе напряжений в цикле  : 
 0);( tta  . (4.28) 
Из выражения (4.26) получаем  
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Тогда, на основании соотношения (4.27), с учетом (4.28) и рас-
пределения (4.20), получим формулу для искомой функции распре-
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деления длины трещины в фиксированный момент времени t  
( );( at  ): 
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Дифференцируя выражение (4.30) по a , находим плотность 
распределения длины трещин в фиксированный момент времени t : 
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Требование );( at   означает, что в соответствии с (4.28) 

необходимо выполнение условия 00 t . Действительно, согласно 

принятой модели, если 00 t , то для всех вновь образующихся 

трещин ( 00̂ tt  ) при любом t  всегда выполняется неравенство 

aa ˆ  и, следовательно,   1;ˆ);(  taaPtaF . Поэтому для оценки 

распределения длины трещин в момент времени t  необходимо 
располагать значениями параметра );( a . 

Преобразуем выражение (4.29) с учетом формулы (4.24) к виду  
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где 0K  – КИН, соответствующий длине начальной трещины: 

00 aYK  . 

Для рассматриваемого соединения ( рис.4.11) и принятых зна-

чений параметров: 3
0 1027,1 a м; 3,1Y  и  =138 МПа имеем 

0K =11,33 МПам1/2.  
Максимальное значение размаха КИН K  в формуле (4.32) оп-

ределяется длиной трещины a =0,016 м, равной расстоянию между 
краями двух соседних отверстий. Это значение размаха КИН со-
ставляет 40,22 МПам1/2. Таким образом, диапазон изменения пара-
метра );( a , в соответствии с формулой (4.32) и с учетом задан-

ных параметров ( C =1,4227·10-11; m =3,59), ограничивается 410  
полетными циклами.  
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Рассмотренная выше модель формирования распределения дли-
ны трещин может быть распространена и на случай, когда кинети-
ческое уравнение их роста описывается формулой (4.22). Следует 
отметить, что такой тип представления скорости роста усталостных 
трещин, как правило, используется для малоразмерных дефектов 
при описании распределения EIFS методом обратной экстраполя-
ции [9,10] (см. п.4.4).  

В работе [10] приведены данные испытаний на усталость для 
двух типов плоских образцов из алюминиевого сплава 7475-T7351, 
один из которых – сплошной с центральным отверстием посредине 
(образец типа 1), а другой составной, имитирующий соединение 
внахлест и имел два отверстия (образец типа 2). Нагружение об-
разцов – блочное циклическое, в котором каждый блок соответст-
вовал эксплуатационному блоку нагруженности истребителя F-16 
продолжительностью 400 часов. На основании фрактографических 
исследований процесса роста трещин в образцах первого типа (ис-

следовалось 33 образца) в диапазоне длины трещин от 310  до 0,32 
дюйма (0,025…8 мм) получены значения коэффициентов уравне-

ния (4.22): 410381,2 Q  и 9703,0b  (для длины трещин в дюй-
мах). Для образцов второго типа (37 образцов) в диапазоне длины 

от 3103,3   до 0,5 (0,008…12,7 мм): 41009,3 Q  и 962,0b . 
Кинетика роста усталостной трещины в реальной конструкции – 

от отверстия в заклепочном соединении обшивки со стрингером S-
8 нижней части крыла самолета В-707 – также хорошо описывается 
уравнением (4.22) [12]. Однако в данном случае значение коэффи-

циента b  больше единицы: в диапазоне длины трещин от 310  до 
0,25 дюйма (0,025…6,4 мм) значения коэффициентов уравнения 

(4.22) следующие: 4102745,8 Q  и 6025,1b  (для длины трещи-

ны в дюймах), что согласуется с показателем степени m  в уравне-
нии Пэриса (4.23).  

Таким образом, использование уравнения (4.22) для описания 
роста усталостной трещины в реальных АК приводит к неодинако-
вым результатам – в одном случае значение показателя степени b  
меньше 1, а в другом – больше 1. Рассмотрим, как это согласуется с 
положениями механики усталостного разрушения. 
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Из выражений (4.22) и (4.23) с учетом (4.24) следует очевидное 
соотношение: 2/mb  . Для конструкционных алюминиевых спла-
вов, как правило, 2m  [30], поэтому должно быть 1b . Однако 
следует отметить, что уравнение Пэриса (4.23) описывает скорость 
роста трещин в довольно широком диапазоне их размеров. В за-
клепочном соединении разрушение перемычки между соседними 
отверстиями осуществляется при ограниченной длине трещины, 
равной (или даже меньшей с учетом зоны пластической деформа-
ции перед кончиком) размеру перемычки (порядка 15 мм). Так как 
при MSD критическая длина трещины ограничена значением раз-
мера перемычки, можно сосредоточиться на рассмотрении началь-
ного этапа ее роста (рис.4.14), который обычно удовлетворительно 
аппроксимируется степенной функцией вида  

 nBta  , (4.33) 
где B  и n  – постоянные. 

 

 
Рис. 4.14. К обоснованию возможности аппроксимации  

начальной стадии роста усталостной трещины ( 0aaa  )  

степенной функцией (4.33). )(ta  – изменение длины трещины  

с наработкой согласно решению уравнения Пэриса 
 

Дифференцируя (4.33) по t , получим 

 
t

na
nBt

dt

da n  1 . (4.34) 

Подставив в (4.34) параметр t , определенный из формулы 
(4.33), приходим к выражению 
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n

n

n anB
dt

da
11 

 . 

Из полученного результата следует, что если изменение длины 
трещины от времени (числа циклов) описывается степенной функ-
цией вида (4.33), зависимость скорости трещины от ее текущей 

длины может быть выражена функцией (4.22), в которой nnBQ /1  

и nnb /)1(  . Следовательно, показатель степени b  будет меньше 
единицы.  

Для определения распределения длины трещин с использовани-
ем кинетического уравнения (4.22) воспользуемся полудетермини-
стической моделью, аналогичной выше изложенной для уравнения 
(4.23). Предполагаем, что трещины размером 0a  образуются в слу-

чайные моменты времени 0̂t , а скорость их роста – детерминиро-

ванная величина ( )(tX =1).  
Интегрируя уравнение (4.22), получим функциональную зави-

симость длины трещины от времени 

   bb ttQabata   1

1

0
1

00 )()1(1)(  (4.35) 
Из (4.35) определяем времени роста трещины от начального 

размера 0a  до текущей длины a : 
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Согласно используемому подходу (рис.4.13) и его математиче-
ской формулировке (4.27), на основании отношений (4.28) и (4.36) 
получим выражение для функции распределения длины трещины в 
фиксированный момент времени t : 
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Дифференцируя выражение (4.37) по a , определяем плотность 
распределения длины трещин в фиксированный момент времени t : 
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Проведем анализ полученных результатов на примере закле-
почного соединения, изображенного на рис. 4.11. Сравним распре-
деления длины трещин, рассчитанные по формулам (4.31) и (4.38) с 
учетом значений параметров, которые сведены в табл. 4.5.  

Зависимости длины трещины от числа полетных циклов, приве-
денные к параметру 0tt  , для рассматриваемых вариантов ус-
талостного разрушения заклепочного соединения, как и следовало 
ожидать, заметно отличаются (рис.4.15).  

 

 

Рис. 4.15. Изменение длины трещины от числа полетных циклов для  
рассматриваемых вариантов усталостного разрушения (табл.4.5).  
Кривая 1 – расчет по формуле (4.26); кривые 2,3,4 – расчет по 

формуле (4.35): для 3Q  и 3b  (кривая 2);  

1Q  и 1b  (кривая 3); для 2Q  и 2b  (кривая 4) 
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Таблица 4.5 

Значения параметров для расчета плотности распределения  
длины трещин 

Параметр Численное зна-
чение параметра 

Литературный 
источник  

Примечание 

0a , м 31027,1   [25]  

a , м 2106,1    [25]  

  4 [25]  
 , полетых циклов 40 000  [25]  

алюминиевый сплав 2024-T3 CLAD 
Y  1,3   

 , МПа 138  [25]  

C  1,4227·10-11 [25]  
m  3,59 [25]  

0K , МПам1/2 11,33    

K , МПам1/2 40,22    

);(  a , п. ц. 10 097  формула 
(4.31) 

алюминиевый сплав 7475-T7351 

1Q  410135,2   [10] сплошной 
образец 

1b  9703,0  [10] сплошной 
образец 

2Q  4106875,2   [10] составной 
образец 

2b  962,0  [10] составной 
образец 

);(1  a , п. ц. 10 110  формула 
(4.35) 

);(2  a , п. ц. 7 682  формула 
(4.35) 

алюминиевый сплав 2024-T3 CLAD 

3Q  3105655,7   [12] сплошной 
образец 

3b  6025,1  [12] сплошной 
образец 

);(  a  9 545  формула 
(4.35) 
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В то же время наработка );(  a  до достижения трещиной 

предельной длины a =16 мм для рассматриваемых вариантов раз-
рушения, имеет достаточно близкие значения и составляет, при-

близительно, 410  полетных циклов (рис.4.15, табл. 4.5). Наиболее 
интенсивное распространение трещины присуще варианту 2Q  и 

2b , для которого );(  a =7 682 полетных циклов (табл. 4.5). 
Расчет плотности распределения длины трещин выполнялся для 

трех значений наработки – принятого значения проектного ресурса 
t =20000 полетных циклов, промежуточного значения наработки 
t =30000 полетных циклов и удвоенного значения проектного ре-
сурса t =40000 полетных циклов, что соответствует средней 
наработке парка ВС в США ( рис. 4.3).  

Графики плотности распределения длины трещин, рассчитан-
ные по формуле (4.31) для кинетического уравнения (4.23) и по 
формуле (4.38) с учетом уравнения (4.22) для разных значений Q  и 

b  (табл. 4.5), представлены на рис. 4.16.  
 

  
а б 

  
в г 

Рис.4.16 Графики плотности распределения длины трещин при заданном 
числе полетных циклов t . Точки – результаты расчетов по формулам 

(4.31) (а) и (4.38): для 1Q  и 1b  (б); для 2Q  и 2b  (в) и для 3Q  и 3b  (г).  

Лини – аппроксимация функцией (4.39) 
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На рис. 4.17 данные графики приведены в двойных логарифми-
ческих координатах и показано, что полученные зависимости хо-
рошо аппроксимируются прямыми линиями.  

 

а б 

 
в г 

Рис.4.17 Графики плотности распределения длины трещин,  
представленных на рис. 4.16, построенные в двойных логарифмических 

координатах (обозначения а, б, в, г соответствуют рис. 4.16) 
 

Следовательно, для всех рассмотренных случаев поврежденно-
сти плотность распределения на интервале значений длины трещин 

],[ 0  aaa  с достаточно удовлетворительной сходимостью может 
быть аппроксимирована функцией гиперболического типа  

 
a

A
a)( , (4.39) 

где A  и   – постоянные, значения которых получены при аппрок-
симации расчетных данных и приведены в табл. 4.6. 

На рис. 4.18 приведены графики плотности распределения дли-
ны трещин, полученные совмещением расчетных данных, пред-
ставленных на 4.16 а и 4.16 г. 
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Таблица.4.6 

Значения коэффициентов в формуле (4.39) для аппроксимации 
графиков плотности распределения длины трещин. 

Количество 
полетов t  A    Аппроксимация  

зависимости 
20000 2,064410-6 2,5928 (4.31) 
30000 1,23410-4 2,1348 (4.31) 
40000 8,912510-4 1,904 (4.31) 
20000 2,782310-4 1,7859 (4.38) для 1Q  и 1b  

30000 1,027510-2 1,3843 (4.38) для 1Q  и 1b  

40000 9,009510-2 1,0906 (4.38) для 1Q  и 1b  

20000 1,15510-3 1,5181 (4.38) для 2Q  и 2b  

30000 1,958810-2 1,2354 (4.38) для 2Q  и 2b  

40000 0,1092 1,0064 (4.38) для 2Q  и 2b  

20000 1,21·10-5 2,3042 (4.38) для 3Q  и 3b  

30000 4,26·10-4 1,9226 (4.38) для 3Q  и 3b  

40000 2,7255·10-3 1,7023 (4.38) для 3Q  и 3b  

 

 
Рис. 4.18. Графики плотности распределения длины трещин  

при заданном числе полетных циклов t : 20000 п.ц. (1); 30000 п.ц.(2); 
40000 п.ц. (3). Светлые точки – расчет по формуле (4.31);  

темные точки – расчет по формуле (4.38) для 3Q  и 3b .  

Лини – аппроксимация функцией (4.39).  
Линия 4 – расчет по формуле (4.42)  
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Из полученных результатов необходимо отметить достаточно 
удовлетворительное совпадение расчетных распределений длины 
трещин, полученных на основании данных, взятых из разных ис-
точников и соответствующих разным вариантам описания кинети-
ки роста трещин. Согласуются значения плотности распределения, 
полученные по формулам (4.31) и (4.38) для 3Q  и 3b  (рис. 4.18).  

Представленные на рис. 4.18 расчетные точки хорошо аппрок-
симируются функцией (4.39), коэффициенты которой приведены в 
табл. 4.7. 

Таблица.4.7 

Значения коэффициентов функцией (4.38) при аппроксимации 
графиков плотности распределения длины трещин, представленных 

на рис.4.17. 

Количество полетных 
циклов t  A    

Коэффициент 

корреляции 2R  
20000 3,759110-6 2,4942 0,9921 
30000 1,6195710-4 2,09 0,9949 
40000 1,193710-3 1,8515 0,9942 

 

Подчеркнем, что функция (4.39) не является плотностью рас-
пределения случайной величины a . Она только аппроксимирует 
плотность распределения для заданных значений параметров   и t  
в ограниченном диапазоне значений длины трещин. 

Из полученных данных следует, что значения коэффициентов 
A  и   изменяются с изменением наработки t  (табл.4.7). Для ко-

эффициента A  в интервале значений ]40000,20000[t  присуща 
степенная зависимость  

 gGtA  , (4.40) 
а изменение показателя степени   в том же интервале  наработки t  
описывается логарифмической функцией 

 tdc lg . (4.41) 
Значения коэффициентов, входящих в формулы (4.40) и (4.41), а 

также коэффициенты корреляции при аппроксимации соответст-
вующих зависимостей приведены в табл.4.8. 
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Таблица.4.8 

Значения коэффициентов функций (4.40) и (4.41) 

Обозначение коэффициента Значение 
коэффициента 

Коэффициент 

корреляции 2R  
G  3,910-42 
g  8,3762 

0,994 

c  11,714 

d  2,1455 0,9975 

 

Рассмотрим, как согласуются полученные распределения с эм-
пирическими данными о размерной неоднородности трещин в 
авиационных конструкциях. В работе [12] приведены статистиче-
ские данные по длинам трещин, обнаруженным при контроле оп-
тическими средствами заклепочного соединения в нижней части 
обшивки крыла самолета Boeing 707-100 (2631 отверстий). Уста-
новлено, что распределение длины выявленных трещин может 
быть описано функцией (4.40), параметры которой равны: 

uX =0,0172 м,   =5,589 и   = 1,8376. 
Плотность распределения (4.40) определяется зависимостью 
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, (4.42) 

график которой показан на рис. 4.18 штриховой линией.  
В работе [12] не указана наработка самолета на момент контро-

ля, однако согласование распределения длины трещин в реальной 
конструкции с расчетными распределениями можно признать как 
вполне удовлетворительное.  

Наиболее существенное отклонение расчетных результатов от 
эмпирической кривой наблюдается в области малых размеров де-
фектов (рис. 4.18). Однако при значениях длины трещин a >0,006 м 
согласование эмпирических данных и расчетных результатов (для 
t =40000 полетных циклов) можно признать вполне удовлетвори-
тельным. При этом расчет по формуле (4.39) дает несколько завы-
шенные значения плотности распределения в сравнении с эмпири-
ческим распределением, что идет в запас прочности (увеличивается 
вероятность наличия больших трещин). 
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Следует отметить, что распределения длины трещин (рис. 4.18) 
соответствует гиперболическому типу распределения размера для 
рассеянных дефектов, полученного на основании предпосылок о 
случайной скорости их линейного роста [31,32]. Кроме этого функ-
ция (4.39) соответствует степенному распределению длины тре-
щин, приведенному в работе [33], где показатель степени   опре-
деляется через показатель b обобщенной функции Гуттенберга-
Рихтера и по своему значению близок к 2 (см. табл. 4.7). 

Вполне очевидно, что полудетерминистическая модель, на ос-
новании которой получены формулы для расчета плотности и 
функции распределения длины трещин, не является обобщающей 
для явления многоочагового усталостного разрушения самолетных 
конструкций. Однако даже при сделанных допущениях о неслу-
чайном росте трещин, без учета влияния случайного спектра экс-
плуатационного нагружения и влияния на процесс разрушения за-
клепок, результаты расчета распределения длины трещин, осно-
ванные на данных об усталостном разрушении лабораторных об-
разцов, согласуются с эмпирическим распределением размера ре-
альных дефектов. Следует ожидать, что дальнейшее усовершенст-
вование предлагаемой модели приведет к адекватному решению 
важной задачи – оценки размерной неоднородности трещин при 
многоочаговой поврежденности заклепочных соединений.  

 
4.6. Вероятностная модель объединения трещин при  

многоочаговом повреждении  
 
Объединение трещин является определяющим фактором много-

очагового повреждения заклепочных соединений самолетных кон-
струкций. Множественные трещины, длины которых не превыша-
ют размера перемычки между краями отверстий (MSD-трещины), 
не оказывают существенного влияния на остаточную прочность 
конструкции. Потеря работоспособности заклепочных соединений 
и прогрессирующее разрушение конструкций при WFD обусловле-
ны внезапным объединением соседних трещин и формированием 
за ведущей трещины (lead crack) (рис. 4.19), которая быстро растет 
по механизму поглощения MSD трещин или разрушения перемы-
чек между отверстиями [2,34].  
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Рис. 4.19. Схема разрушения плоской панели с отверстиями 
при MSD. W  и H  – ширина и высота панели, соответственно; 

msdn  и msda  – количество и длина MSD-трещин, соответственно; 

d  – диаметр отверстия по заклепку; pw  – расстояние между 

отверстиями; a2  – длина ведущей трещины; l  – расстояние 
между кончиками встречных соседних трещин (ligament) [35] 

 

Теоретический анализ и экспериментальные исследования MSD 
в АК на стадии объединения повреждений обычно сводится к ре-
шению двух задач [36].  

Одна из задач заключается в определении размеров MSD-
трещин, объединение которых с ведущей трещиной приведет к 
уменьшению остаточной прочности конструкции ниже допустимо-
го уровня. 

Экспериментальные исследования, проведенные на плоских па-
нелях, показали, что трещины с размерами порядка 1,27 мм, распо-
ложенные перед ведущей трещиной длиной 356 мм могут умень-
шить остаточную прочность более чем на 30 % [36]. Даже более 
мелкие дефекты (0,81 мм), образованные у краев отверстий под 
заклепки в фюзеляже самолета, при объединении с ведущей тре-
щиной приводят к уменьшению остаточной прочности ниже допус-
тимого уровня [37]. Более того, недопустимое снижение остаточ-
ной прочности может осуществляться даже при объединении ве-
дущей трещины с отверстиями под заклепки без наличия MSD-
трещин [38]. 
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Другая задача состоит в разработке методов прогнозирования 
наработки до объединения трещин в заклепочных соединениях. 
При этом начало объединения трактуется как порог MSD (точка 
WFD), а массовое объединение трещин – как начало WFD [36]. 

Решение первой задачи базируется на предположении, что ве-
дущая трещина будет объединяться с коллинеарными MSD-
трещинами при условии равенства среднего напряжения в области 
между кончиками трещин (рис. 4. 20, а) или между кончиком ве-
дущей трещины и краем отверстия (рис. 4.20, б) пределу текучести 
материала. Эта модель получила название «текучесть перемычки» 
(ligament yield) или модель «соприкосновение пластических зон» 
(plastic zone touch) [35].  

 

  
а б 

Рис. 4.20. Схемы объединения двух коллинеарных трещин (а) и  
ведущей трещины с отверстием под заклепку (б) при соприкосновении 

зон пластической деформации у кончиков [39] 
 

Полномасштабные испытания плоских и криволинейных пане-
лей с рядами отверстий и заклепочными соединениями внахлест 
подтвердили эту гипотезу [34,36,40]. На рис. 4.21 иллюстрируется 
взаимодействие двух встречных трещин, распространяющихся из 
соседних отверстий, при сближении их кончиков.  

Следует отметить, что модель объединение трещин при сопри-
косновении зон пластической деформации (ЗПД) у кончиков ши-
роко используется при численном моделировании MSD [13,42], а 
также для описания объединения встречных трещин при других 
проявлениях повреждаемости. Экспериментальные исследования 
показывают, что в условиях множественного разрушения при уста-
лости, ползучести, коррозии перед объединением коллинеарные 
малые трещины, растущие навстречу друг другу, взаимодействуют 
своими вершинами через ЗПД.  
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Рис. 4.21. Объединение MSD-трещин при усталости на поверхности 
металлического слоя многослойного материала GLARE 3-3/2 [41] 

 

При сближении траектории распространения трещин отклоня-
ются от первоначальных направлений, а разрушение перемычки 
между кончиками осуществляется за счет пластического течения в 
направлении действия максимальных касательных напряжений [43-
46]. На этом явления основаны аналитические подходы при стати-
стическом описании множественного разрушения с учетом объе-
динения рассеянных поверхностных трещин [47,48]. 

Рассмотрим вероятностную модель объединения двух коллине-
арных трещин, растущих навстречу друг другу их соседних отвер-
стий в элементе обшивке с заклепочным соединением (состояние 3 
на рис.4.8, б). Более подробная схема разрушения такого элемента 
с учетом ЗПД перед кончиками трещин показана на рис. 4.22. 

Размер зоны локальной пластической деформации s  у кончика 
трещины длиной a  ( s << a ) при плосконапряженном состоянии 
плоской тонкой пластины определяется по формуле [49] 

 a
K

s
YY

22
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
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


 , (4.43) 

где K  – КИН для трещины нормального отрыва (для бесконечной 

пластины с центральной трещиной aK  );   – действующее 
перпендикулярно к трещине растягивающее напряжение; Y  – 
предел текучести материала. 
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Рис. 4.22. Схема разрушения элемента обшивки между  

соседними отверстиями под заклепки.  
L  – расстоянию между заклепками; l  – длина перемычки;  

r  – радиус отверстия под заклепку; H  – расстоянием между  
соседними рядами заклепок; ia  – длина i -ой трещины;  

is  – размер зоны пластической деформации у кончика  i -ой трещины 
 

Отметим, что для трещин при MSD часто используется модель 
ЗПД Ирвина с учетом эффективной длины трещины [2,13,39,40,50], 
согласно которой величина s  принимается в два раза меньшей, чем 
в соответствии с (4.43) [51,52].  

При развитой ЗПД (условие линейной механики s << a  не вы-
полняется), для оценки параметра s  можно использовать соотно-
шение Дагдейла [49,51] 
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которое при 1/  Y  принимает вид 
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Выражение (4.44) использовалось при моделировании объеди-
нения рассеянных малых трещин [47,48], а оценка (4.45) применя-
лась для прогнозирования объединения усталостных трещин при 
MSD [35]. Отметим, что с учетом приближения  /18/  формула 
(4.45) сводится к выражению (4.43). 
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При любом подходе из формул (4.43) и (4.45) следует 
 as  , (4.46) 

где   – параметр нагруженности, зависящий от отношения Y / . 

Например, для (4.43) 2)/( Y , а для (4.44) 

]1)2/[sec(  Y . 
Используя соотношение (4.46), введем обозначение для «эффек-

тивной» длины трещины с учетом размера ЗПД (рис.4.21) 
 )1(  asac , (4.47) 

Полагаем, что длина трещин a  является случайной величиной и 
в фиксированный момент времени t  описывается распределением 
с плотностью вероятностей );( tafa . Тогда, при детерминированной 

величине параметра   распределение размера c  с учетом соот-
ношения (4.47) определится как 

 ]);([
1

1
);( tcaftcf ac


  (4.48) 

где )(ca  – линейная функция, обратная (4.47): 

 



1

)(
c

ca . (4.49) 

Принимаем, что ЗПД у кончика трещины имеет круглую форму 
(рис.4.21) [13], а объединение двух трещин, растущих из соседних 
отверстий навстречу друг другу, осуществляется при соприкосно-
вении или наложении этих зон. Тогда, условие объединения будет 
иметь вид  

 lccy  21 , (4.50) 

где y  – обозначение суммы двух случайных величин 1c  и 2c , 
плотность распределения каждой из которых описывается форму-
лой (4.48). 

Пусть размер одной из трещин не зависит от размера другой, и 
случайные величины 1c  и 2c  являются независимыми. Плотность 
распределение их суммы );( tyg  в фиксированный момент времени 
t  определится композицией законов распределения размера c , 
имеющих, в данном случае, общую плотность (4.48): 
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  
y

cc dctcyftcftyg
0

);();();(  (4.51) 

Вероятность объединения двух встречных трещин определится 
как функция распределения времени t  до объединения. На основа-
нии формулы (4.51) и с учетом условия (4.50) получим 

  
 y

cc
ll

dctcyftcfdydytygtG
0

);();();()(  (4.52) 

Определим вероятность объединения трещин с использованием 
эмпирического распределения длины трещин при фиксированной 
наработке.  

График плотности такого распределения, построенный в соот-
ветствии с формулой (4.42) и с учетом значений приведенных для 
этого распределения параметров, показан на рис. 4.18 штриховой 
линией. Расчетные точки этого графика в полулогарифмических 
координатах удовлетворительно аппроксимируются прямой линией 
(рис. 4.23). 

 

 
Рис. 4.23. Значения плотности распределения длины трещин,  
рассчитанные по формуле (4.42), и их аппроксимация прямой  

линией в полулогарифмических координатах  

(коэффициент корреляции 9942,02 R ) 
 

Таким образом, плотность распределения на интервале рассмат-
риваемых значений длины трещин можно описать функцией 

 )exp()( aafa  , (4.53) 
где коэффициенты аппроксимации:  =91,6;  =306,5. 
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Согласно (4.53) и с учетом формул (4.48) и (4.49) получаем вы-
ражение для плотности распределения «эффективной» длины тре-
щин 

 
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На основании формулы (4.51) определим плотность распреде-
ление суммы двух случайных величин c , имеющих одинаковое 
распределение (4.54) 
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Сумма y  может принимать значения на интервале ];0[ l  
(рис.4. 22). Для типичного заклепочного соединения с r =0,002 м и 
L =0,02 м ( рис.4.11), l=0,016 м. Используемое нами распределение 
(4.53) охватывает диапазон длин трещин, соответствующих приня-
тому значению l  (рис.4.22). Тогда, в соответствии с формулой 
(4.52) получим выражение для вероятности объединения трещин, 
распределение длины которых в некоторый момент времени t  за-
дается распределением (4.53): 
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Для Y / =0,5 имеем 2)/( Y =0,25. Для значений пара-
метров  =91,6;  =306,5 и l =0,016 м из формулы (4.55) следует 

)(tG  =0,0087. 
Необходимо отметить, что не всегда возможно получить в ко-

нечном виде выражение для вероятности объединения по форму-
лам (4.51) и (4.52). Работоспособность предлагаемого подхода про-
иллюстрируем на примере частного случая распределения длины 
трещин, например, по показательному закону. 

Пусть при 0aa   функция распределения длины трещины a  
для текущей наработки t  задается выражением 
 )]()(exp[1)( 0 taaaFa  . (4.56) 

Плотность такого распределения описывается выражением 
(4.53), в котором )](exp[)()( 0 tatt  .  
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Параметр )(t  связан с математическим ожиданием длины тре-

щин )(ta  соотношением 

 
0)(

1
)(

ata
t


 . (4.57) 

С учетом принятых обозначений формула (4.55) примет вид 
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где )(t  определяется, согласно (4.57), зависимостью от времени 

математического ожидания длины трещин от времени )(ta . 

Принимаем, что зависимость )(ta  задается формулой (4.26) с 

параметрами, приведенными в табл. 4.5. Данная зависимость пока-
зана кривой 1 на рис. 4.15 как функция параметра наработки 

0tt  , причем lta )( =0,016 м. 

Согласно данным, приведенным в работе [25], для сплава 2024-
T3 CLAD Y =304 МПа. При отнулевом циклическом нагружении 

с размахом напряжения  =138 МПа [25] имеем  
2)/( Y =0,207. 

Изменение вероятности объединения встречных трещин в зави-
симости от числа полетных циклов   представлено на рис. 4.24. 
Расчет производился по формуле (4.58) с учетом приведенных вы-
ше значений входящих в формулу параметров. 

 

 
Рис. 4.24. Зависимость вероятности объединения встречных  

трещин от числа полетных циклов 
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Из графика на рис. 4.24 следует, что вероятность объединения 
существенно возрастает после наработки 6000 п.ц. Например, при 
 =7000 п.ц. 1,0)( G . Следовательно, при средней длине трещин, 
равной 4 мм ( рис.4.15), в одной из десяти перемычек со встречны-
ми трещинами возможно их объединение и разрушение перемычки.  

 
4.7 Расчетная реализация метода прогнозирования  
надежности и остаточного ресурса авиационных  
конструкций при многоочаговом повреждении 

 
В п.4.3 отмечалось, что для численной оценки надежности и ре-

сурса заклепочных соединений АК при MSD необходимо распола-
гать статистическим распределением наработки до образования 
усталостной трещины (функция распределения )(tFTTCI ); распре-
делением длины трещин в фиксированный момент времени (функ-
ция распределения );( taFa ) и распределением времени до объеди-

нения трещин (функция распределения )(tG ).  
Для реализации расчетной схемы ( рис.4.9) рассмотрим соеди-

нение, состоящее из n =50 заклепок с размерными параметрами: 
r =0,002 м; L =0,02 м и l =0,016 м ( рис. 4.11). Принимаем, что рас-
пределение наработки до образования усталостной трещины в от-
верстии под заклепку соответствует закону Вейбулла и описывает-
ся функцией )(tFTTCI  (4.20). Значения параметров такого распреде-

ления   и   приведены в табл. 4.5 (для проектного ресурса 20000 
полетных циклов). 

На основании )(tFTTCI  по формулам (4.2) – (4.4) определяются 
вероятности поврежденного состояния перемычки между отвер-
стиями. Зависимости этих вероятностей от циклической наработки 
приведены на рис. 4.25. 

Определяем параметр 0t  как математическое ожидание (МО) 
числа полетных циклов до появления трещины. Для распределения 
Вейбулла (4.20) имеем 

 










1
10t 36256 п.ц. (4.59) 
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Рис.4.25. Изменение вероятностных показателей поврежденности  
перемычки заклепочного соединения от числа полетных циклов:  

1 – вероятность )(0 tP (трещины отсутствуют);  

2 – вероятность )(1 tP (присутствует одна трещина); 

3 – функция распределения наработки до появления трещины )(tFTTCI ;  

4 – вероятность )(2 tP (присутствуют две трещины) 
 

Значение параметра 0t  не противоречит данным о реальном 

налете парка самолетов. Средняя наработка до появления трещины 
(4.59) почти в два раза превышает средний налет в полетных цик-
лах парка в США и соответствует нижней границе (более 15 лет 
эксплуатации) для ВС, относящихся к стареющему парку (рис 4.3; 
табл. 4.1). 

В соответствии с формулами (4.2) – (4.4) для )( 0tFTTCI =0,491 

имеем: ;26,0)( 00 tP  5,0)( 01 tP  и 24,0)( 02 tP  (рис. 4.25). Это оз-

начает, что при наработке 0t =36256 п.ц. приблизительно 74 % пе-
ремычек между отверстиями будут повреждены (38 перемычек при 
50 заклепках), причем 50 % (25 перемычек) будут иметь одну тре-
щину, а 24 % – две трещины (12-13 перемычек).  

Полагаем, что МО длины трещины близко к медианному значе-
нию ma , которое можно определить из функции распределения 

(4.30). Принимая в (4.30) );( taF m = 0,5 и решая данное уравнение 

относительно ma , получим искомую зависимость от времени: 
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Согласно зависимости (4.60) с учетом значений параметров, 
приведенных в табл. 4.5, средняя длина трещин 0)( ata   

( 0a =0,00127 м) при наработке, соответствующей 0t  из (4.59) 

(рис. 4.26). Совпадением результатов относительно 0t , получен-

ных из распределения Вейбулла (4.20) и модели (4.30), подтвер-
ждается адекватность изложенного в п.4.5 подхода к статистиче-
скому описанию распределения длины усталостных трещин при 
MSD. 

 

 
Рис. 4.26. Изменение МО длины трещин от циклической 

наработки 
 

Предельное состояние перемычки с одной трещиной реализует-
ся при условии равенства «эффективной» длины трещины c  рас-
стоянию между краями соседних отверстий l . С учетом (4.47) по-
лучим 


 


1

l
a , 

где, согласно условиям нагружения (табл. 4.5),  

2066,0)/( 2  Y . 
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Полагаем, что функция распределения длины трещин на интер-
вале ],[ 0 aa  в рассматриваемом заклепочном соединении может 
быть аппроксимирована зависимостью (4.56), в которой параметр 

)(t  определяется выражением (4.57). Тогда для вероятности того, 
что длина случайным образом выбранной трещины в момент вре-
мени t  будет меньше значения a  можно записать 

 )]()(exp[1);( 0 taataFa   . (4.61) 

Изменение данной вероятности от наработки t  задается зависи-
мостью параметра )(t  (4.57) с учетом (4.60). 

Вероятность предельного состояния );(1 ta , когда хотя бы в 

одной перемычке заклепочного соединения в момент времени t  
трещина будет иметь длину, превышающую критическое значение 

a , рассчитывается по формуле (4.8) с подстановкой в нее выраже-
ния (4.61). График зависимости данной вероятности от цикличе-
ской наработки показан на рис. 4.27 (кривая 2). Следует отметить, 
что изменение );(1 ta  реализуется в диапазоне наработки, соот-
ветствующему периоду ускоренного роста трещины – от 42000 до 
46000 полетных циклов (рис. 4.26).  

 

 
 

Рис. 4.27. Зависимости от наработки вероятностей предельного  
состояния заклепочного соединения при MSD:  

1 – вероятность )(2 t ; 2 – вероятность );(1 ta ;  

3 – полная вероятность )(t  
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Вероятность объединения встречных трещин как функция нара-
ботки )(tG  определяется формулой (4.58). Все входящие в данную 
формулу параметры заданы. Поэтому на основании выражения 
(4.9) можно рассчитать изменение вероятности реализации пре-
дельного состояния заклепочного соединения при объединении 
трещин хотя бы в одной перемычке )(2 t  (рис. 4.27, кривая 1).  

Отметим, что разрушение перемычки от объединения трещин в 
рассматриваемом диапазоне наработки является более вероятным 
событием, чем разрушение от роста одной трещины (рис. 4.27). 

Вероятность разрушения хотя бы одной перемычки в соедине-
нии )(t  (вероятность предельного состояния заклепочного со-
единения) задается формулой (4.10). График изменения данной ве-
роятности от циклической наработки приведен на рис 4.27 (кри-
вая 3). 

На основании полученных для вероятностных показателей MSD 
зависимостей (рис. 4.27) рассчитываются функции надежности и 
ресурса рассматриваемого заклепочного соединения (рис.4.28).  

 

 
 

Рис.4.28. Изменение от числа полетных циклов надежности 
заклепочного соединения )(tR  (кривая 1) и функции 

распределения ресурса )(TFT  (кривая 2) 
 

Вероятность безотказной работы заклепочного соединения 
(функция надежности) )(tR (кривая 1 на рис.4.28) и функция рас-
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пределения ресурса такого соединения )(TFT  (кривая 2) рассчита-
ны, соответственно, по формулам (4.11) и (4.15) с учетом выраже-
ния (4.14). 

Вероятностные показатели надежности и ресурса заклепочного 
соединения (рис. 4.28), дают возможность решать целый ряд прак-
тически важных задач. Например, функцию )(tR  можно трактовать 
как изменение остаточной прочности заклепочного соединения и 
на основании ее изменения от циклической наработки назначать 
периодичность контроля конструкции на наличие и развитие по-
вреждений (особенно после 40000 полетов). Функция распределе-
ния ресурса )(TFT  позволяет осуществлять обоснованное прогно-
зирование наработки до предельного состояния заклепочного со-
единения с учетом значения вероятности его реализации. Это – оп-
ределение основных числовых характеристик ресурса (среднее 
значение, дисперсия), а также назначение гамма-процентного ре-
сурса. 

На основании полученных результатов можно сделать ряд вы-
водов, значимых для обоснования мероприятий по контролю тех-
нического состояния и обеспечению летной годности рассматри-
ваемого узла конструкции. 

При принятом проектном ресурсе 20000 полетных циклов пер-
вые трещины возможны уже после 10000 полетов ( рис. 4.25). При 
20000 полетных циклов приблизительно 10 % перемычек будут 
повреждены, причем это в основном одиночные трещины (кривые 
1 и 2 на рис. 4.25). Две трещины в перемычках начинают возникать 
при t >20000 полетных циклов, и к наработке 30000…32000 полет-
ных циклов доля перемычек с двумя трещинами составляет при-
близительно 10 %. Тогда, период наработки от 20000 до 30000 по-
летных циклов можно считать таким, при котором образуются ус-
тойчивые усталостные трещины в конструкции (fatigue crack initia-
tion) ( табл. 4.3).  

Начало периода мониторинга ( рис. 4.4) может быть выбрано в 
промежутке наработки от 30000 до 35000 полетных циклов, что, 
согласно (4.59), близко к среднему значению наработки до возник-
новения трещины – 0t 36256 полетных циклов. При этом значе-

нии наработки более 70 % перемычек повреждены, причем вероят-
ность наличия одной трещины )(1 tP  достигает максимума. Более 
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20 % перемычек имеет две трещины ( рис. 4.25). Можно считать, 
что данный период характеризует начало стадии распространения 
трещин.  

За период мониторинга предусматривается проведение тща-
тельных осмотров конструкции и осуществление контроля за раз-
витием трещин. Обоснование периодичности такого контроля от-
носится к отдельному исследованию и должно учитывать кинетику 
роста дефектов ( рис. 4.26). Во всяком случае, окончание периода 
мониторинга должна ограничиваться наработкой 39000…40000 
полетных циклов, при которой надежность конструкции начинает 
резко уменьшаться, а вероятность предельного состояния увеличи-
ваться (рис. 4.28). 
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