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ИЗ ПОЛИМЕРНЫХ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 

В современном авиастроении стремительно расширяется область применения полимерных композиционных 

материалов. В данной статье описана методика выбора конструктивно-подобных элементов из полимерных композици-

онных материалов и схемы их нагружения при испытаниях на усталость. 

Эти испытания являются важным этапом в комплексе работ по предотвращению усталостных разрушений от-

ветственных конструкций из полимерных композиционных материалов. Форма конструктивно-подобных элементов и 

схема нагружения должны быть обоснованы серией предварительных расчетов. При испытаниях таких образцов долж-

но быть воспроизведено поле деформаций в критической зоне детали. Должна быть проверена возможность достиже-

ния усталостного разрушения образцов на выбранном оборудовании. 

Применение предложенного подхода к обоснованию выбора конструкции и нагружению конструктивно-подобных 

элементов продемонстрировано на примере типовой авиационной конструкции. 
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А CHOOSE OF STRUCTURALLY-SIMILAR SAMPLES FOR FATIGUE TESTING  

OF POLYMER COMPOSITE AVIATION STRUCTURES  

This article describes a method for choosing the shape of structurally-similar elements made of polymer composite ma-

terials and the scheme of their loading during fatigue tests. 

These tests are an important step of the complex of efforts to prevent fatigue failure of aviation critical structures made 

of polymer composite materials. The shape of structurally- similar elements and the loading scheme must be substantiated by a 

series of preliminary calculations. When testing such samples, the deformation field in the critical zone of the part must be re-

produced. The ability to achieve fatigue failure of specimens on the selected equipment shall be verified. 

The application of the proposed approach to the justification of the choice of structure and loading of structurally similar 

elements is demonstrated on the example of a typical aircraft structure. 
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Широкое использование полимерных 

композиционных материалов – современная 

тенденция создания конструкций в авиастрое-

нии, аэрокосмической технике, судостроении, 

биомеханике и других областях. В частности, 

активно расширяется область применения 

слоистых углепластиков в авиастроении. Кон-

струкции из этих материалов часто подверга-

ются переменным нагрузкам. Поэтому сущест-

вует риск возникновения опасных вибраций и 

усталостного разрушения [1; 2]. 

Усталостная прочность полимерных 

композиционных материалов является пред-

метом исследований на протяжении несколь-
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ких десятилетий. Выявлены закономерности 

усталостного разрушения различных типов 

полимерных композиционных материалов. 

Обзоры приведены в работах [3–5]. Сущест-

вуют принципиальные различия между уста-

лостными свойствами металлов и композитов 

[6–8]. Установлено, что усталостная проч-

ность композитов зависит не только от вида 

материала, волокон и связующего. Компози-

ты, изготовленные из одних и тех же матрицы 

и волокон, но с разной объемной долей воло-

кон, разными вариантами плетения и укладки, 

обладают разной усталостной прочностью. 

Существенное влияние на усталостную проч-

ность оказывает технология изготовления [4] 

и производственные дефекты. 

 

Рис. 1. Схема современной практики обеспечения  

усталостной долговечности ответственных  

изделий авиационной техники 

Традиционный подход к прогнози-

рованию усталостной долговечности компози-

тов основан на использовании эксперимен-

тальных S-N кривых, как и в случае металлов 

[9]. Для получения этих кривых образцы испы-

тывают в соответствии со стандартом [10]. Ос-

новная проблема такого подхода заключается в 

том, что S-N кривая является характеристикой 

конкретного материала с определенной струк-

турой армирования, полученного по опреде-

ленной технологии [11]. 

Другой подход при прогнозировании ус-

талостной долговечности композитов основан 

на описании усталости как процесса накопле-

ния повреждений. Накопление усталостных 

повреждений приводит к снижению остаточ-

ной прочности и жесткости материала [12–21]. 

Модели этого типа требуют большого количе-

ства экспериментальных данных, причем каж-

дая модель описывает накопление поврежде-

ний только одного определенного типа. 

На рис. 1 схематично представлена со-

временная практика обеспечения усталостной 

долговечности ответственных изделий авиаци-

онной техники. Она включает в себя несколько 

уровней расчетов и экспериментов. Низший 

уровень – испытания на усталость большого 

количества стандартных образцов. Его резуль-

татом является характеристика сопротивления 

усталости материала в виде семейства S-N кри-

вых для различных схем укладки материала, 

переплетения волокон, рабочих температур, 

технологических факторов. Эти данные могут 

быть использованы на этапе проектирования 

изделия. 

Второй уровень – испытания на уста-

лость конструктивно-подобных элементов 

(КПЭ). КПЭ представляют собой образец кри-

тической (наиболее нагруженной) зоны детали. 

КПЭ сохраняют конструктивные и технологи-

ческие особенности элементов этой зоны дета-

ли. Такими элементами могут быть концентра-

торы напряжений, особенности схемы укладки 

волокон и т.д. Результатом этого шага является 

S-N кривая для КПЭ. Она в отличие от S-N 

кривой стандартных образцов учитывает кон-

структивно-технологические особенности кри-

тической зоны детали. Как и данные предыду-

щего этапа, эти данные нужны на этапе проек-

тирования изделия. 

На двух верхних уровнях проводятся ис-

пытания на усталость натурной детали или уз-

ла и испытания натурного изделия. Резуль-

татом этих исследований является оконча-

тельное подтверждение усталостной 

прочности. 

В данной статье описан подход к обос-

нованию выбора формы конструктивно-

подобных элементов и схемы их нагружения 

при испытаниях на усталость. 

Обоснование выбора конструктивно-

подобных элементов 

Обоснование выбора конструктивно-по-

добных элементов критической зоны детали 

схематично представлено на рис. 2. 
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Первые два шага – построение конечно-

элементной (КЭ) модели и модальный анализ 

конструкции, включающей в себя исследуе-

мую деталь. Результатом этих двух шагов яв-

ляется набор собственных частот и собствен-

ных форм колебаний изучаемой конструкции. 

 

Рис. 2. Схема обоснования выбора  

конструктивно-подобных элементов 

Верификация КЭ модели может быть 

проведена с использованием эксперименталь-

ных данных о собственных частотах и собст-

венных формах конструкции. Эти данные мо-

гут быть получены одним из методов экспе-

риментального модального анализа. Напри-

мер, можно использовать метод сканирующей 

лазерной виброметрии [16]. Критерием со-

вершенства КЭ модели может служить вели-

чина невязки [17]: 

2
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где 
eif  и 

cif  – экспериментальные и расчетные 

значения n собственных частот, соответст-

вующих одним и тем же собственным формам 

колебаний образца. При необходимости мо-

дель следует доработать, добиваясь снижения 

величины I. 

На следующем этапе выявляются собст-

венные формы колебаний, которые могут реа-

лизоваться при резонансе в процессе эксплуа-

тации. Необходимо проанализировать воз-

можные источники возбуждения колебаний. 

Для этих собственных форм рассчитывается 

напряженно-деформированное состояние 

(НДС) детали. 

Конструктивно-подобный элемент про-

ектируется для последующих испытаний на 

усталость. Необходимо выполнить два условия 

при выборе формы, размеров и нагрузки КПЭ.  

Во-первых, форма и размеры КПЭ 

должны соответствовать требованиям, накла-

дываемым испытательным оборудованием.  

Во-вторых, распределение деформаций 

в натурной конструкции при потенциальных 

резонансных колебаниях и в КПЭ при устало-

стных испытаниях должны быть близкими. 

Для количественной оценки близости полей 

деформаций проводится расчетный модаль-

ный анализ КПЭ. Для собственной формы ко-

лебаний, которая реализуется при испытаниях 

на усталость, рассчитывается распределение 

деформаций. Например, для элементов оболо-

чечного типа количественной мерой несоответ-

ствия для оценки выполнения упомянутого тре-

бования может быть безразмерный параметр: 

2
1

1 1

10

d ,
f S

f

   
   

  
                    (2) 

где 1 f  – первые главные деформации в на-

турной детали, 
1S  – первые главные дефор-

мации в КПЭ, ξ = x/L, L – размер критической 

зоны детали в направлении оси x, совпадаю-

щей с направлением первых главных дефор-

маций. 

По результатам сравнения для сни-

жения Δ может понадобиться корректировка 

формы и размеров КПЭ. 
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Рис. 3. Исследуемая конструкция (а) и углепластиковая оболочка (б) 

 

 

Рис. 4. Первая собственная форма колебаний узла  

(показано поле перемещений) 

На последнем этапе проводятся устало-

стные испытания КПЭ для получения S-N 

кривой. Эта кривая используется для оценки 

усталостной долговечности детали. 

Пример реализации предложенного  

подхода к разработке конструктивно-

подобных элементов 

Применение ранее описанного подхода 

продемонстрировано ниже на примере типо-

вой авиационной конструкции, представляю-

щей собой сборную тонкостенную оболочку 

сложной формы (рис. 3, а). Она состоит из 

нескольких частей. Одной из них является 

углепластиковая оболочка (рис. 3, б), уста-

лостную прочность которой необходимо ис-

следовать.  

Оболочка имеет характерные элементы: 

передний и задний фланцы, ребро жесткости. 

Эти элементы определяют наличие крити-

ческих зон с концентрацией напряжений.  

В связи с этим для подтверждения усталост-

ной прочности детали недостаточно результа-

тов испытаний стандартных образцов. Испы-

тание на усталость натурной оболочки за-

труднено из-за ее больших размеров и 

необходимости применения дорогостоящего 

оборудования. Поэтому необходима разра-

ботка КПЭ и проведение их усталостных ис-

пытаний. 

На первом этапе была разработана КЭ 

модель всего узла. Она состоит из элементов 

оболочечного типа. Выполнен расчетный мо-

дальный анализ и получены собственные час-

тоты и собственные формы колебаний. Пер-

вая собственная форма колебаний показана на 

рис. 4. 
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Анализ возможных причин вибраций 

показал, что первая собственная форма коле-

баний может возникнуть в процессе резо-

нансных вибраций при работе изделия. Име-

ется источник возбуждения колебаний с час-

тотой, равной соответствующей собствен-

ной частоте. Для этой собственной формы 

колебаний рассчитано напряженно-деформи-

рованное состояние оболочки. На рис. 5  

показано поле деформаций в полноразмер-

ной оболочке при резонансных колебаниях  

с первой собственной формой. Показана пер-

вая главная деформация ε1. По результатам 

анализа полей деформаций подтверди-

лось наличие трех критических зон: зона  

в районе заднего (рис. 5, а), переднего  

(рис. 5, б) фланцев и ребра жесткости  

(рис. 5, в). 

 

 

  

а б в 

Рис. 5. Поле деформации ε1 в полноразмерной оболочке при резонансных колебаниях  

по первой собственной форме; а, б, в – критические зоны 

 
 

Разработанные для усталостных испы-

таний на вибростенде КПЭ и схемы их нагру-

жения представлены на рис. 6.  

КПЭ заднего фланца (рис. 6, а) пред-

ставляет собой прямоугольный фрагмент с 

фланцем, вырезанный из натурной оболочки 

по образующей. Таким образом, он включает 

критическую зону. Испытание на усталость 

КПЭ проводят на электродинамическом виб-

ростенде ЛДС-850. КПЭ закреплен на столе 

вибростенда за задний фланец и нагружается 

силами инерции при резонансных колебаниях 

стола в вертикальном направлении. На сво-

бодный конец КПЭ крепится груз для уве-

личения нагрузки. Нагружение КПЭ вос-

производит деформацию изгиба в критиче-

ской зоне.  

КПЭ переднего фланца (рис. 6, б) пред-

ставляет собой прямоугольный фрагмент, вы-

резанный по образующей из передней части 

натурной оболочки. КПЭ жестко крепится к 

столу вибростенда за заштрихованную по-

верхность и нагружается при испытаниях си-

лами инерции. 

КПЭ ребра (рис. 6, в) представляет со-

бой прямоугольный фрагмент, вырезанный по 

образующей из средней части натурной обо-

лочки с ребром жесткости. Он нагружается по 

схеме трехточечного изгиба силами инерции 

собственных масс и массы груза. 

 

 

 

а б в 

Рис. 6. Конструктивно-подобные элементы и схемы нагружения при испытании  

на усталость: КПЭ заднего фланца (а), КПЭ переднего фланца (б), КПЭ ребра (в) 
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Рис. 7. Поля главных деформаций ε1 в КПЭ при усталостных испытаниях: КПЭ заднего фланца (а),  

КПЭ переднего фланца (б), КПЭ ребра (в) 

 

Выбор размеров КПЭ и массы груза яв-

ляется итерационной процедурой, в результа-

те которой должны быть выполнены следую-

щие требования: 

а) минимальное несоответствие в рас-

пределении первых главных деформаций ме-

жду КПЭ и натурной оболочкой; 

б) возможность достижения инерцион-

ных сил, достаточных для усталостного раз-

рушения КПЭ; 

в) ограничение диапазона резонансной 

частоты колебаний КПЭ при испытаниях. 

Выполнение требования (а) может быть 

количественно оценено в соответствии с со-

отношением (2) безразмерным параметром Δ. 

Проверка выполнения требования (б) 

сводится к конечно-элементному расчету вы-

нужденных колебаний КПЭ при испытаниях 

на вибростенде. Амплитуда резонансных ко-

лебаний рассчитывается в зависимости от 

виброускорения стола вибростенда и массы 

прикрепленного груза.  

Диапазон резонансной частоты (требо-

вание (в)) может быть ограничен следующими 

соображениями. Нижняя граница диапазона 

определяется приемлемой продолжительно-

стью испытания на усталость. Например, вре-

мя испытаний одного образца на базе 10
7
 цик-

лов превышает 70 ч при частоте ниже 40 Гц. 

Верхняя граница диапазона ограничена само-

разогревом образца до температуры, при ко-

торой меняются свойства материала. Как по-

казал опыт подобных испытаний, для угле-

пластика с эпоксидным связующим это не 

более 60 Гц.  

Данная процедура проводилась приме-

нительно к рассматриваемым КПЭ. Расчетное 

поле распределения первых главных дефор-

маций в КПЭ при испытаниях на усталость 

показано на рис. 7. Область наибольших ам-

плитуд деформации в КПЭ переднего фланца 

(рис. 7, а) расположена в месте сопряжения 

фланца с корпусом. Область наибольших ам-

плитуд деформации в КПЭ с ребром жестко-

сти (рис. 7, б) расположена в месте сопряже-

ния ребра жесткости с корпусом. Область 

наибольших амплитуд деформации в КПЭ 

заднего фланца (рис. 7, в) расположена в мес-

те резкого утолщения оболочки. Эти распре-

деления соответствуют распределению де-

формаций в натурной оболочке.  

 

На рис. 8, в качестве примера приведе-

но, сравнение характера распределения по 

продольной оси оболочки первых главных 

деформаций в критической зоне заднего 

фланца натурной оболочки на резонансном 

эксплуатационном режиме ε1f и в КПЭ при 

усталостных испытаниях на вибростенде ε1s. 

По оси абсцисс отложено относительное рас-

стояние от угла полки, по оси ординат – отно-

сительная деформация ε
*
= ε1s /ε1f . Видно, что 

максимальные деформации при испытаниях 

возникают в той же зоне, что и при резонансном 

режиме при эксплуатации натурной детали.  

 

Рис. 8. Сравнение первых главных деформаций  

в натурной оболочке и КПЭ заднего фланца 
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Выводы 

Усталостные испытания конструктивно-

подобных элементов являются важным эта-

пом в комплексе работ по предотвращению 

усталостных разрушений ответственных 

авиационных конструкций из полимерных 

композиционных материалов. Выбор конст-

руктивно-подобных элементов, схем нагру-

жения, испытательного оборудования должен 

обеспечивать воспроизведение поля эксплуа-

тационных деформаций, отсутствие недопус-

тимого саморазогрева.  

В работе предложена итерационная 

процедура обоснования выбора конструкции 

КПЭ и схемы нагружения. Она включает в 

себя модальный анализ исследуемой детали 

или узла, выявление потенциальных резо-

нансных режимов ее нагружения, расчет по-

лей деформаций на этих режимах и определе-

ние критических с точки зрения усталостной 

прочности зон, выбор КПЭ и схемы нагруже-

ния при усталостных испытаниях в условиях 

резонансных колебаний, модальный анализ 

КПЭ и расчет полей его деформаций при ис-

пытаниях. Предложен безразмерный параметр 

для количественной оценки воспроизведения 

полей эксплуатационных деформаций при 

испытаниях КПЭ. 

Реализация предложенного подхода к 

выбору КПЭ и схемы нагружения при испы-

таниях продемонстрирована на примере типо-

вой авиационной конструкции. 
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