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Представлены основные особенности нормативных требований по оценке усталостной долговечности слоистых 
композитов. С учетом этих требований и с использованием известных моделей деградации остаточной прочности и 
деградации жесткости слоистых композитов в процессе накопления усталости сформированы основные положения 
методики комплексной расчетной оценки усталостной долговечности, которые могут быть использованы, в частности, 
для ламинатов нижних и верхних панелей крыла самолета транспортной категории. Отмечено, что комплексную 
расчетную оценку целесообразно выполнять на этапе эскизного проектирования самолета, когда определяются ключевые 
параметры ламинатов: тип слоистого композита, параметры укладки, выбор уровня расчетных напряжений и т.п. 
Представлен условный пример комплексной расчетной оценки усталостной долговечности ламината из углепластика 
AS4-PW 10/80/10 толщиной 8,84 мм для случая использования этого ламината в качестве обшивки верхних панелей 
крыла самолета транспортной категории. Выполнены четыре вида расчетных оценок: расчетная оценка усталостной 
долговечности образцов со свободными отверстиями; расчетная оценка усталостной долговечности образцов с едва 
видимыми ударными повреждениями; расчетная оценка усталостной долговечности образцов с едва видимыми 
ударными повреждениями до достижения нормированного уровня деградации остаточной прочности; расчетная оценка 
усталостной долговечности образцов с едва видимыми ударными повреждениями до достижения нормированного уровня 
деградации жесткости. Сделан вывод о значительном отличии в получаемых значениях усталостных долговечностей 
рассматриваемых образцов в зависимости от метода расчета. На основе анализа полученных результатов сделан вывод о 
необходимости выполнения подобных комплексных оценок для определения ресурсных характеристик элементов 
композитных авиаконструкций с приемлемой точностью. 
 
Ключевые слова: слоистые композиты, элементы композитных авиаконструкций, расчетные оценки усталостной 
долговечности, деградация остаточной прочности, деградация жесткости, образцы со свободными отверстиями, образцы 
с ударными повреждениями. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Известно, что важнейшее значение при использовании полимерных композиционных 

материалов (ПКМ) в силовых элементах авиаконструкций приобретает возможность оценки их 
физико-механических характеристик, в том числе характеристик сопротивления усталости. 

Выполняемая в настоящее время расчетно-экспериментальная оценка характеристик со-
противления усталости элементов композитных авиаконструкций на этапе эскизного проекти-
рования самолета транспортной категории по своей сути практически не отличается от оценки 
соответствующих характеристик металлических элементов авиаконструкций и заключается, 
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прежде всего, в оценке характеристик усталости конструктивных элементов в зоне свободных 
отверстий. Предполагается, что образцы со свободными отверстиями, которые обычно испыты-
ваются на усталость на этапе эскизного проектирования самолета, являются типичными пред-
ставителями достаточно широкого круга концентраторов напряжений в элементах авиакон-
струкций. 

Однако известно, что подобные оценки, выполняемые для ПКМ, недостаточны и не учи-
тывают ряд важных факторов, влияющих на усталость только слоистых ПКМ. К таким факто-
рам следует отнести следующие. 

1. Деградация остаточной прочности слоистых ПКМ в процессе накопления усталости. 
2. Деградация жесткости слоистых ПКМ в процессе накопления усталости. 
3. Особая чувствительность слоистых ПКМ (прежде всего ламинатов нижних и верхних 

панелей крыла) к производственным дефектам и ударным повреждениям. 
Приведены основные особенности нормативных требований по оценке усталостной дол-

говечности слоистых ПКМ, представленных в Авиационных правилах1 и Рекомендательном 
циркуляре2. 

По результатам обзора ряда отечественных и зарубежных исследований для слоистых 
ПКМ представлены основные положения следующих моделей: 

 модели деградации нормализованной прочности [1–6]; 
 модели деградации нормализованной жесткости [5–8]. 
С учетом нормативных требований и с использованием представленных моделей сфор-

мированы основные положения методики комплексной расчетной оценки усталостной долго-
вечности слоистых ПКМ, которую целесообразно применять на этапе эскизного проектирова-
ния самолета, когда определяются ключевые параметры ПКМ: тип ПКМ, параметры укладки, 
выбор уровня расчетных напряжений и т.п. 

Приведен пример подобной комплексной оценки для ламината из углепластика AS4-PW 
[9] для случая условного применения этого ламината в качестве обшивки верхней панели крыла 
самолета транспортной категории. 

 
НЕКОТОРЫЕ ОСОБЕННОСТИ НОРМАТИВНЫХ ТРЕБОВАНИЙ 

ПО ОБЕСПЕЧЕНИЮ УСТАЛОСТНОЙ ПРОЧНОСТИ СЛОИСТЫХ ПКМ 
 

Известно, что § 25.571 АП-25 в свое время был разработан для оценки допустимости по-
вреждений и усталостной прочности металлических элементов авиаконструкций, тем не менее, 
в настоящее время основные нормативные требования, изложенные в этом параграфе, приме-
няются и к элементам композитных авиаконструкций. 

В Рекомендательном циркуляре АС 20-107В3 представлены наиболее важные дополни-
тельные нормативные требования и рекомендации к обеспечению усталостной прочности и 
живучести элементов композитных авиаконструкций. В частности, представлены требования к 
обеспечению усталостной прочности элементов композитных авиаконструкций с повреждени-
ями категории 1. Согласно АС 20-107В «Категория 1: Допустимое повреждение, которое мо-
жет развиваться, будучи не обнаруженным во время планового или целевого осмотра, или до-
пустимые производственные дефекты. Обоснование допустимости повреждения Категории 1 
включает демонстрацию надежного ресурса при сохранении статической прочности от рас-

                                           
1  Авиационные правила. Часть 25. Нормы летной годности самолетов транспортной категории. МАК. Москва, 

2004. 
2  РЦ-АП25.571-1А "Оценка допустимости повреждений и усталостной прочности конструкции". ЦАГИ, Жуков-

ский, 2015. 
3  Advisory Circular 20-107B, U.S. Department of Transportation Federal Aviation Administration, 2009. 
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четной нагрузки... Типичными примерами повреждений Категории 1 являются повреждения 
типа BVID (Barely Visible Impact Damage - Едва видимые ударные повреждения) и допустимые 
производственные дефекты и эксплуатационные повреждения (например, небольшие расслое-
ния, пористость, небольшие царапины и вмятины, а также незначительные повреждения от воз-
действия среды), с которыми в течение всего срока службы конструкция самолета должна вы-
держивать расчетную нагрузку». 

Таким образом, очевидно, что кроме оценок усталостной долговечности «неповрежден-
ных» элементов композитных авиаконструкций как минимум должна быть проведена аналогич-
ная оценка элементов с ударными повреждениями типа BVID. 

Что касается процесса деградации механических свойств ПКМ, то следует отметить, что 
этот процесс в слоистых ПКМ протекает значительно интенсивнее, чем аналогичный процесс в 
металлических материалах. Таким образом, мы можем говорить о новом (по сравнению с ме-
таллическими материалами) и достаточно неприятном свойстве слоистых ПКМ. 

Для элементов композитных авиаконструкций это свойство требует всестороннего ис-
следования и учета, так как согласно современным требованиям остаточная прочность таких 
конструкций в процессе эксплуатации не должна опускаться ниже уровня, соответствующего 
предельным расчетным нагрузкам (с учетом влияния влагонасыщения и температуры). Факти-
чески это означает, что усталостная долговечность, по которой определяются ресурсные харак-
теристики рассматриваемого элемента из ПКМ, должна соответствовать такому уровню оста-
точной прочности. Очевидно, что игнорирование этого требования и определение усталостной 
долговечности без обеспечения такого соответствия может привести к серьезным ошибкам (не 
в запас прочности) при определении ресурсных характеристик элементов из ПКМ. 

Снижение (деградация) жесткости элементов из ПКМ также тесно связано с накоплен-
ным усталостным повреждением. Известно, что для авиаконструкций допустимый уровень 
снижения жесткости регламентируется специальным § 25.629(b)(2) АП-25 и в настоящее время 
принимается, как правило, равным 5÷10% от начальной жесткости рассматриваемого элемента. 

Очевидно, что исследование снижения механических свойств ПКМ на основе прямых 
усталостных испытаний требует значительных затрат. Ввиду этого необходимость разработки и 
использования специальных моделей, позволяющих выполнять объективные расчетные оценки 
уровня деградации (снижения) остаточной прочности и жесткости в процессе накопления уста-
лости в элементах авиаконструкций из слоистых ПКМ, представляется очевидной. 

Предполагается, что такие модели должны быть разработаны, прежде всего, для компо-
зитных ламинатов - обшивок верхних и нижних панелей композитных крыльев, обшивок ком-
позитного оперения, композитных обшивок агрегатов механизации крыла и органов управления 
самолета. 

 
МОДЕЛИ ДЕГРАДАЦИИ ОСТАТОЧНОЙ ПРОЧНОСТИ И ЖЕСТКОСТИ 

СЛОИСТЫХ ПКМ 
 

Как отмечалось выше, в настоящей статье с целью формирования методики комплексной 
оценки усталостной долговечности слоистых ПКМ рассмотрены основные положения модели 
деградации нормализованной прочности и модели деградации нормализованной жесткости. 

По результатам обзора и анализа данных, представленных в работах [1–6], можно сфор-
мировать следующие основные положения и допущения модели деградации нормализованной 
прочности. 

1. Уровень снижения остаточной прочности в процессе накопления усталости в слои-
стом ПКМ зависит от конструктивно-технологических особенностей ламината (типа ПКМ, па-
раметров укладки, толщины и т.д.), механических и усталостных характеристик ламината. В 
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работах [1–3] делается допущение, что механические и усталостные характеристики ламината 
связаны зависимостью: 

 
 1,a bt s   (1) 

 
где 

 )/(lg)(lg   Nnt  – функция нагружения; 
 n – количество циклов нагружения при уровне максимальных напряжений цикла max ; 
 N – количество циклов нагружения до разрушения при уровне напряжений max ; 
   – константа, для симметричного цикла нагружения 6021,0)25,0lg(  ; для от-

нулевого цикла нагружения - 3010,0)5,0lg(  ; 
 )/()( maxmax   UTSRSs  - относительная остаточная прочность ламината; 
 RS – остаточная прочность ламината; 
 UTS  – предел прочности ламината при растяжении; 
 a и b – константы, зависящие от свойств ПКМ и окружающей среды, значения кото-

рых определяются по результатам аппроксимации экспериментальных данных с ис-
пользованием зависимости (1). 

2. На основе зависимости (1) в работах [1–3] получено соотношение для оценки оста-
точной прочности слоистых ПКМ в процессе накопления усталости: 
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По данным работы [3] константы a и b для пластиков типа CFRP (пластик, армирован-

ный углеродным волокном), KFRP (пластик, армированный кевларовым волокном) и GRP (пла-
стик, армированный стекловолокном) принимают значения, близкие к значениям, представлен-
ным в табл. 1. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Значения констант a и b для пластиков типа CFRP, KFRP и GRP 

(по данным работы [3]) 
Values of constants a and b for plastics CFRP, KFRP and GRP 

(according to [3]) 
 

Тип пластика a b 
CFRP 1,8 23,1 
KFRP 1,8 5,2 
GRP 1,5 4,8 
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Очевидно, что значения констант a и b будут оказывать значительное влияние на форму 
кривой снижения остаточной прочности « »RS N  и получаемые с использованием этой кри-
вой конечные результаты оценок остаточной прочности. Поэтому с целью получения достаточ-
но достоверных результатов таких оценок для каждого ламината значения констант a и b долж-
ны уточняться по результатам специально проведенных испытаний. 

По результатам обзора и анализа данных, представленных в работах [5–8], можно сфор-
мировать следующие основные положения модели деградации нормализованной жесткости. 

1. Остаточная жесткость композиционного материала так же как и остаточная прочность 
является функцией уровня и числа циклов приложенных напряжений. 

2. Модели деградации жесткости интересны многим исследователям, так как остаточная 
жесткость может быть использована как «неразрушающая» мера оценки повреждения ПКМ. 

3. Для представления остаточной жесткости как функции числа циклов в работе [8] 
предложено следующее уравнение: 
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где 

 )(nE  – остаточная жесткость; 
 sE  – начальная (статическая) жесткость; 
   – величина прикладываемых напряжений; 
 f  – средняя деформация при статическом разрушении; 
 n  –  число приложенных циклов; 
 Nf – усталостная долговечность (число циклов до разрушения) при уровне напря-

жений  ; 
   и   – экспериментальные параметры. 

 
ОСНОВНЫЕ ПОЛОЖЕНИЯ МЕТОДИКИ КОМПЛЕКСНОЙ ОЦЕНКИ 

УСТАЛОСТНОЙ ДОЛГОВЕЧНОСТИ ЛАМИНАТОВ ИЗ СЛОИСТЫХ ПКМ 
 

В качестве основных положений методики комплексной оценки усталостной долговеч-
ности ламинатов из слоистых ПКМ на этапе эскизного проектирования самолета предложены 
следующие положения. 

1. Для рассматриваемых ламинатов выполняются усталостные испытания образцов со 
свободным отверстием и образцов с ударными повреждениями типа BVID, строятся соответ-
ствующие кривые усталости. Подобные испытания рекомендуется проводить с коэффициента-
ми асимметрии циклического нагружения, близкими по величине к превалирующим коэффици-
ентам асимметрии циклического нагружения рассматриваемых элементов в соответствующих 
агрегатах самолета. 

2. Оценивается уровень напряжений, эквивалентных по повреждаемости программному 
нагружению рассматриваемого элемента в типовом полете. На этапе эскизного проектирования 
оценка эквивалентных напряжений может выполняться с использованием данных работы [10].  

3. С использованием зависимостей (2) и (3) строятся расчетные кривые деградации оста-
точной прочности и жесткости в процессе накопления усталости. В запас прочности указанные 
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кривые строятся с использованием параметров кривой усталости для образцов с ударными 
повреждениями типа BVID. 

4. С использованием эквивалентных напряжений типового полета выполняются следу-
ющие оценки: 

 усталостной долговечности образцов со свободным отверстием; 
 усталостной долговечности образцов с ударными повреждениями типа BVID; 
 усталостной долговечности образцов с ударными повреждениями типа BVID до до-

стижения уровня деградации остаточной прочности до значения, равного ULT  – на-
пряжениям в рассматриваемом элементе при расчетных нагрузках; 

 усталостной долговечности образцов с ударными повреждениями типа BVID до до-
стижения уровня деградации жесткости до значения sE95,0 , где sE  – начальная (ста-
тическая) жесткость рассматриваемого элемента. 

 
ПРИМЕР КОМПЛЕКСНОЙ ОЦЕНКИ УСТАЛОСТНОЙ ДОЛГОВЕЧНОСТИ 

ЛАМИНАТА ВЕРХНЕЙ ПАНЕЛИ КРЫЛА 
 

В настоящем разделе приведен условный пример комплексной оценки усталостной долго-
вечности ламината из углепластика AS4-PW 10/80/10 толщиной 8,84 мм для случая использования 
этого ламината в качестве обшивки верхних панелей крыла самолета транспортной категории. 

В качестве исходных данных для расчета использованы следующие. 
1. Кривая усталости образцов со свободным отверстием из рассматриваемого ламината 

при циклическом нагружении с коэффициентом асимметрии нагружения R = 5, полученная в 
результате обработки данных работы [9]: 

 
 max 279,56 17,990 lg ,N           (4) 

 
где max  - максимальные циклические напряжения сжатия в МПа. 

2. Кривая усталости образцов из рассматриваемого ламината с ударными повреждения-
ми типа BVID при циклическом нагружении с коэффициентом асимметрии нагружения R=5, 
полученная в результате обработки данных работы [9]: 

 
 max 243,17 14,619 lg ,N     (5) 

 
где max  - максимальные циклические напряжения сжатия в МПа. 

3. Значения параметров, принятые для оценки деградации остаточной прочности образ-
цов с ударными повреждениями типа BVID:  

 UCS 243,17 МПа – предел прочности образцов на сжатие; 
 ULT 233 МПа – напряжения сжатия в рассматриваемом элементе при расчетных 

нагрузках; 
 eqvmax_ =150 МПа – максимальные циклические напряжения сжатия, эквивалентные 

по повреждаемости программному нагружению рассматриваемого элемента в типо-
вом полете (определены с учетом данных и рекомендаций работы [10]); 

 6021,0)25,0lg(  ; 
 a=1,8; b=23,1 – значения параметров соотношения (2), определены по данным рабо-

ты [3]. Принимается допущение, что эти значения могут быть использованы для ла-
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мината из углепластика AS4-PW 10/80/10 в рассматриваемом условном примере ком-
плексной оценки усталостной долговечности. 

4. Значения параметров, принятые для оценки деградации жесткости образцов с удар-
ными повреждениями типа BVID:  

 UCS 243,17 МПа – предел прочности образцов на сжатие; 
 f =0,004 – средняя деформация при статическом разрушении; 

 60790004,0/17,243/  fUCSsE   МПа – начальная (статическая) жесткость образцов; 
 sE95,0 =57750 МПа – нормированный уровень деградации жесткости; 

 eqvmax_ =150 МПа – максимальные циклические напряжения сжатия, эквивалентные 
по повреждаемости программному нагружению рассматриваемого элемента в типо-
вом полете; 

 6021,0)25,0lg(  ; 
 57,14 ; 30,0  – значения параметров соотношения (3), определены по данным 

работы [8]. Принимается допущение, что эти значения могут быть использованы для 
ламината из углепластика AS4-PW 10/80/10 в рассматриваемом условном примере 
комплексной оценки усталостной долговечности. 

Следует отметить, что принятое значение эквивалентных напряжений eqvmax_  = 150 МПа 
является приближенным и пригодно только для расчетных оценок на этапе эскизного проекти-
рования самолета. 

Основные подзадачи, которые должны быть решены при точных оценках уровня эквива-
лентных напряжений, можно представить следующим образом. 

1. Создание циклограммы программного нагружения обшивки верхних панелей крыла в 
типовом полете рассматриваемого самолета. 

2. Обработка полученной циклограммы программного нагружения методом «полных 
циклов», выделение полных циклов. 

3. Выбор диаграммы постоянной усталостной долговечности. При решении этой подза-
дачи возможно использование результатов работ [11–14]. 

4. Решение вопроса о модели накопления усталостного повреждения. При решении этой 
подзадачи возможно использование результатов работ [15, 16]. 

На рис. 1 представлены кривые усталости (4) и (5). 
На рис. 2 представлена кривая деградации остаточной прочности "" NRS   образцов с 

ударными повреждениями типа BVID, построенная с использованием соотношения (2). 
На рис. 3 представлена кривая деградации жесткости ")(" NnE   образцов с ударными 

повреждениями типа BVID, построенная с использованием соотношения (3). 
В табл. 2 представлены результаты расчетной оценки: 
 усталостной долговечности OHN  образцов со свободным отверстием из ламината из 

углепластика AS4-PW 10/80/10 при циклическом нагружении с коэффициентом асим-
метрии нагружения R = 5; 

 усталостной долговечности BVIDN  образцов из рассматриваемого ламината с ударны-
ми повреждениями типа BVID при циклическом нагружении с коэффициентом асим-
метрии нагружения R = 5; 

 усталостной долговечности RSBVIDN _  образцов из рассматриваемого ламината с удар-
ными повреждениями типа BVID при циклическом нагружении с коэффициентом 
асимметрии нагружения R = 5 до достижения остаточной прочности образцов уровня 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 23, № 02, 2020
Civil Aviation High Technologies Vol. 23, No. 02, 2020
 

66 

ULT 233 МПа - напряжений сжатия в рассматриваемых образцах при расчетных 
нагрузках; 

 усталостной долговечности REN  образцов из рассматриваемого ламината с ударными 
повреждениями типа BVID до достижения уровня деградации жесткости до значения 

sE95,0 = 66395 МПа - нормированного уровня деградации жесткости. 
 

    
Рис. 1. Кривые усталости для образцов со свободным отверстием и образцов с ударным повреждением типа BVID 

для ламината из углепластика AS4-PW 10/80/10 
Fig. 1. S-N curves for specimens with open hole and with BVID impact damage  

for a GFRP AS4-PW 10/80/10 laminate 
 
 

 
Рис. 2. Кривая усталости и кривая деградации остаточной прочности « »RS N  для образцов  

с ударным повреждением типа BVID из ламината углепластика AS4-PW 10/80/10 
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Fig. 2. S-N curve and "" NRS   curve for specimens with BVID impact damage  
for a GFRP AS4-PW 10/80/10 laminate 

 
Рис. 3. Кривая деградации жесткости « ( ) »E n N  для образцов с ударным повреждением типа BVID  

из ламината углепластика AS4-PW 10/80/10 
Fig. 3. ")(" NnE   curve for specimens with BVID impact damage for a GFRP AS4-PW 10/80/10 laminate 
 

Таблица 2 
Table 2 

Результаты комплексной оценки усталостной долговечности ламината  
из углепластика AS4-PW 

Results of a comprehensive estimation of the fatigue life of GFRP AS4-PW laminate 
 

,OHN циклы ,BVIDN циклы ,_ RSBVIDN циклы ,REN циклы 

1,59•107 2,36•106 330 000 100 000 

 
ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ И ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
По результатам анализа данных табл. 2 можно сделать следующие выводы: 
1. Значения долговечностей OHN  и BVIDN  получились ожидаемо значительными, что со-

ответствует практике подобных оценок для других типов слоистых ПКМ. 
2. Наименьшая расчетная долговечность REN , полученная по результатам расчетной 

оценки образцов с ударными повреждениями типа BVID до достижения уровня деградации 
жесткости до значения sE95,0 , примерно в 160 раз меньше долговечности, определенной по 
усталости образцов со свободным отверстием. 

3. Расчетная долговечность RSBVIDN _ , полученная по результатам расчетной оценки об-
разцов с ударными повреждениями типа BVID до достижения нормированного уровня деграда-
ции остаточной прочности, примерно в 50 раз меньше долговечности, определенной по устало-
сти образцов со свободным отверстием. 
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4. Очевидно, что количественные результаты комплексной расчетной оценки, получен-
ные в представленном условном примере при принятых допущениях, носят оценочный характер, 
тем не менее, можно утверждать об определенной достоверности качественной разницы в по-
лученных результатах при различных методах оценки. Эта достоверность в первую очередь 
подтверждается анализом данных, представленных в работах [1– 9]. 

5. Для уточнения количественных результатов комплексной расчетной оценки, получен-
ных в представленном условном примере, необходимо на основании специального анализа и 
дополнительных экспериментальных данных уточнить значения параметров a, b,   и   соот-
ношений (2) – (3). 

На основе анализа полученных результатов может быть сделан вывод о необходимости 
выполнения подобных комплексных оценок для определения ресурсных характеристик элемен-
тов композитных авиаконструкций с приемлемой точностью. 
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METHODOLOGY OF SUBSTANTIVE FATIGUE LIFE VALUATION OF 
COMPOSITE COMPONENTS OF AERO STRUCTURE 
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ABSTRACT 

 
The key features of the regulatory requirements for the fatigue life valuation of composite laminates were presented. With 
allowance for those requirements and through the use of the well-known patterns of residual strength degradation and stiffness 
degradation of layered composite materials over the course of fatigue cumulation, the fundamental principles of the methodology of 
substantive fatigue life valuation were created. They, in particular, can be used for the lower and upper wing paneling of the 
transport category of aircraft. It was indicated that it’s worth making the substantive valuation at the project definition stage of an 
aircraft, when the key parameters of the laminates are being determined: the type of layered composite materials, parameters of 
their placement, selection of analytical stresses, etc. As a conditional sample of the substantive fatigue life valuation of carbon fiber 
laminate, was presented to use as the AS4-PW 10/80/10 (8,84 mm thick) used in the capacity of the upper wing paneling of the 
transport aviation planes. The types of valuations were performed as follows: fatigue life prediction for the samples with free holes; 
fatigue life prediction for the samples with scarcely visible shock damages; fatigue life prediction for the samples with scarcely 
visible shock damages prior to reaching the standard residual strength degradation level; fatigue life prediction for the samples with 
scarcely visible shock damages prior to reaching the standard residual stiffness degradation level. The above valuations exposed 
significant distinctions between the received values for the different samples depending on the used prediction method. The 
analysis of the received values revealed the necessity of making the same substantive estimates for determination of the fatigue life 
valuation of composite components of aero structures with acceptable accuracy. 
 
Key words: layered composites, composite components of aero structures, fatigue life prediction, residual strength degradation, 
stiffness degradation, samples with free holes, samples with shock damages. 
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