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При длительной эксплуатации летательных аппаратов в элементах их конструкции возникают коррозионные 
повреждения, которые приводят к уменьшению прочности, жесткости и долговечности конструкции. В связи с этим при 
техническом обслуживании производится удаление коррозионных повреждений и восстановление лакокрасочного 
покрытия. В процессе зачистки элемента конструкции от коррозии удаляются не только продукты коррозии, но и 
частично нетронутый коррозией материал. В результате из-за уменьшения площади поперечного сечения элемента 
конструкции происходит рост действующих в нем напряжений, из-за чего снижается прочность, жесткость и 
долговечность конструкции. Однако отказаться от удаления коррозионных повреждений нельзя, но можно 
оптимизировать параметры области зачистки. В настоящей работе предлагается решить эту задачу путем применения 
математического моделирования напряженного состояния авиационных конструкций с помощью свободного 
программного обеспечения, реализующего метод конечных элементов. Перед проведением вычислительных 
экспериментов по теме настоящего исследования была произведена проверка адекватности программного обеспечения. 
Для этого была решена тестовая задача о концентрации напряжений в пластине с круглым отверстием – задача Кирша. 
При этом удалось добиться погрешности, не превышающей 3 %, в связи с чем адекватность выбранного программного 
обеспечения была признана достаточной для проведения вычислительных экспериментов с целью решения поставленной 
задачи исследования. Была разработана методика оптимизации удаления коррозионных повреждений авиационных 
конструкций, которая продемонстрирована на конкретном примере оптимизации зачистки пластины от коррозионного 
повреждения. В качестве критерия оптимальности площади зачистки был выбран минимум действующих напряжений 
после удаления коррозионного повреждения. С целью обобщения полученных результатов было введено понятие 
относительного параметра зачистки, представляющего собой отношение диаметра зачистки к глубине коррозионного 
повреждения. Серия вычислительных экспериментов показала, что существует оптимальное значение относительного 
параметра зачистки, при котором реализуется минимум напряжений, действующих в пластине после зачистки, что 
обеспечивает максимально возможную долговечность конструкции после ремонта. 
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ВВЕДЕНИЕ 

 
В процессе эксплуатации летательного аппарата (ЛА) на его конструкцию действуют 

факторы, которые приводят к коррозии металлических деталей. Процесс коррозионного разру-
шения элементов авиационных конструкций является серьезной проблемой, с которой сталки-
вается эксплуатационное предприятие. Современные требования к летной годности ЛА не до-
пускают коррозию на элементах конструкции, поэтому при появлении коррозии она должна 
быть немедленно устранена. Для этого сначала производится подготовка поверхности, пора-
женной коррозией, а затем – восстановление защитного лакокрасочного покрытия. Подготовка 
поверхности состоит из ряда операций, одной из которых является зачистка, в том числе меха-
ническим способом. Это замедляет в дальнейшем распространение коррозии, но может приве-
сти к нежелательным последствиям. Во-первых, при зачистке обычно удаляются не только про-
дукты коррозии, но и нетронутый коррозией материал, что приводит к уменьшению площади 
поперечных сечений силовых элементов конструкции, а это, в свою очередь, ведет к росту дей-
ствующих напряжений, что может стать причиной снижения ресурса конструкции. Во-вторых, 
при местном удалении очагов коррозии концентрация напряжений полностью, как правило, не 
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устраняется, что также может негативно сказаться на ресурсе конструкции, в частности повы-
сить вероятность возникновения усталостных трещин. 

Несмотря на большое количество работ, посвященных исследованию коррозионных по-
вреждений элементов конструкции ЛА [1–20], вопрос об оптимизации параметров зачистки при 
устранении коррозионных повреждений остается открытым. В связи с этим настоящая работа 
посвящена решению данной задачи с применением метода математического моделирования 
напряженного состояния авиационных конструкций. 

 
АНАЛИЗ ПРОБЛЕМЫ 

 
По данным, приведенным в работе [4], наиболее распространенным видом повреждения 

конструкций самолетов при длительной эксплуатации является коррозия (примерно 30...65 % 
всех повреждений). Коррозия вызывает разрушение элементов конструкции ЛА, в том числе 
силовых элементов. Это приводит как к уменьшению прочности и жесткости конструкции, так 
и к уменьшению ее долговечности. Для того чтобы остановить возникшую коррозию и устра-
нить или, по крайней мере, снизить концентрацию напряжений на пораженных коррозией эле-
ментах конструкции, при техническом обслуживании производится удаление коррозионных 
повреждений (зачистка) с последующим восстановлением защитного лакокрасочного покры-
тия. Руководства по техническому обслуживанию ЛА обычно содержат рекомендации по уда-
лению очагов коррозионных повреждений. При этом, однако, остается открытым вопрос опти-
мизации зачистки. 

Как указано в работах [4, 11], снижение усталостной долговечности элемента конструк-
ции, пораженного общей коррозией, происходит в основном за счет повышения действующих 
напряжений из-за уменьшения площади поперечного сечения элемента вследствие коррозии. 
Влияние же изменения свойств материала и концентрации напряжений в очагах коррозии при-
водят к дополнительному уменьшению усталостной долговечности на 20...30 %. В процессе же 
зачистки площадь поперечного сечения элемента конструкции еще больше уменьшается. Одна-
ко от зачистки нельзя отказаться, но можно попытаться оптимизировать параметры области за-
чистки, минимизируя напряжения, которые будут возникать в конструкции после проведения 
антикоррозионных мероприятий. 

Поставленную задачу можно решить как экспериментальными методами, так и теорети-
ческими. В настоящей работе предпочтение отдается теоретическим методам как менее затрат-
ным. Предлагается использовать метод математического моделирования напряженного состоя-
ния упругого тела, основанный на методе конечных элементов. Для проведения вычислитель-
ных экспериментов предлагается использовать только свободное программное обеспече-
ние (ПО). 

 
МЕТОДЫ И МЕТОДОЛОГИЯ ИССЛЕДОВАНИЯ 

 
Для моделирования напряженного состояния упругих тел в настоящее время существует 

как проприетарное, так и свободное ПО. Несмотря на то что на авиационных предприятиях и у 
исследователей в нашей стране наибольшее распространение получило проприетарное ПО, ав-
торы настоящей работы для решения поставленной задачи использовали свободное ПО. Этот 
выбор объясняется тем, что в условиях ограниченного финансирования учебных заведений 
приобретение дорогостоящего ПО является нерациональным шагом. Кроме того, приобретение 
иностранного проприетарного ПО в современной политической обстановке сопряжено с опас-
ностью применения различного рода санкций. Существует и отечественное проприетарное ПО, 
но оно также является платным. В связи с этим применение свободного ПО представляется 
наиболее рациональным. 
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Процесс математического моделирования задач механики сплошных сред обычно состо-
ит из трех этапов: 

1) препроцессинга, который включает в себя подготовительные операции для проведе-
ния вычислительного эксперимента (построение геометрии объекта исследования, разбиение 
расчетной области на конечные элементы, задание граничных и начальных условий и др.); 

2) процессинга, во время которого производятся необходимые расчеты (формируются 
и решаются системы уравнений, создаются массивы результатов расчета); 

3) постпроцессинга, при котором формируются отчеты с результатами расчетов, произ-
водится их визуализация. 

Для построения геометрии исследуемых объектов при препроцессинге в настоящей ра-
боте использовались программы FreeCAD и Gmsh, которые позволяют создавать трехмерные 
твердотельные объекты. Для построения конечноэлементной сетки, задания геометрических и 
статических граничных условий использовался программный комплекс SALOME-MECA. Для 
построения сетки может также использоваться программа Gmsh. 

Для процессинга использовалась программа Code_Aster, которая включена в програм-
мный комплекс SALOME-MECA. Для постпроцессинга использовался модуль Post-Pro, также 
включенный в SALOME-MECA. 

Перед проведением вычислительных экспериментов по теме настоящего исследования 
была произведена проверка адекватности вышеперечисленного программного обеспечения. Для 
этого была решена тестовая задача о концентрации напряжений в пластине с круглым отвер-
стием – задача Кирша [21] (рис. 1). 

 

 
 

Рис. 1. Растяжение пластины с малым круговым отверстием 
Fig. 1. Plate extension with a small circular hole 

 
При растяжении пластины, показанной на рис. 1, распределенными усилиями Nx0 вблизи 

отверстия радиуса r0 произойдет рост усилий, которые можно определить по следующим фор-
мулам, записанным в полярной системе координат: 
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Из формул (1) вытекает, что в точках контура отверстия (r = r0) 
 

 0;r rN = N =  0(1 2cos2 ).xN = N    (2) 
 
Это значит, что нормальные тангенциальные усилия N  будут максимальными при 

90 ,= °  т. е. в точках контура отверстия, лежащих на оси y (рис. 1), причем max
03 .xN = N   Пере-

ходя к нормальным напряжениям, поделив усилия на толщину пластины h, получим 
 

 max
03 .x x=   (3) 

 
С помощью программы Gmsh была создана трехмерная модель пластины с отверстием в 

центре. Пластина имела следующие размеры: длина – 50 мм, ширина – 50 мм, толщина – 2 мм, 
радиус отверстия – 2 мм. С помощью той же программы была построена конечноэлементная 
тетраэдральная сетка (рис. 2). 

 

 
 

Рис. 2. Модель пластины с конечноэлементной сеткой 
Fig. 2. A model of a plate with finite element grid 

 
Далее данная сетка была импортирована в программный комплекс SALOME-MECA, где 

были заданы граничные условия: одна из сторон пластины, перпендикулярная оси x, была 
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жестко закреплена, а к противоположной стороне была приложена единичная растягивающая 
нагрузка, создающая, соответственно, нормальные напряжения 2

0 1 Н/м .x =  Таким образом, 
согласно формуле (3) теоретические нормальные напряжения в наиболее ослабленном сечении 
пластины на границе отверстия должны быть теор 2

03 3 Н/м .x x= =   
В вычислительном эксперименте было получено поле напряжений, показанное на рис. 3. 
 

 
 

Рис. 3. Поле напряжений в пластине с круглым отверстием 
Fig. 3. A stress field in a plate with the circular hole 

 
Наибольшая величина напряжений, полученная в вычислительном эксперименте, на гра-

нице отверстия эксп 23,08822 Н/м .x =  Таким образом, погрешность относительно теоретического 
значения напряжений составила 2,94 %, что можно признать очень хорошим результатом. 
В связи с этим адекватность выбранного ПО можно считать достаточной для проведения вы-
числительных экспериментов с целью решения поставленной задачи исследования. 

Была разработана методика оптимизации удаления коррозионных повреждений авиаци-
онных конструкций, которая продемонстрирована ниже на конкретном примере оптимизации 
зачистки пластины от коррозионного повреждения. 

 
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ И ИХ ОБСУЖДЕНИЕ 

 
В качестве модели была выбрана квадратная пластина со стороной a = 100 мм, толщиной 

h = 4 мм и язвенным коррозионным повреждением, аппроксимированным эллипсоидом с боль-
шой осью D = 10 мм и малой осью d = 5 мм (рис. 4). Глубина коррозии hкор варьировалась от 
0,4 до 4,0 мм при неизменных D и d. Как и в рассмотренной выше задаче Кирша, пластина была 
нагружена вдоль одной оси (оси x) растягивающим усилием Nx0. Задача состоит в определении 
коэффициентов концентрации напряжения в зоне коррозии, а также оптимальных размеров за-
чищаемой области в зависимости от глубины коррозионного повреждения. 

Коэффициент концентрации напряжений определяется по формуле 
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 ном

max

x

x=



 , (4) 

 
где ном

x  – номинальные напряжения, т. е. напряжения, рассчитанные с учетом уменьшения 
площади поперечного сечения пластины за счет повреждения, но без учета эффекта концентра-
ции напряжений. 

 

 
 

Рис. 4. Модель пластины с повреждением 
Fig. 4. A plate model with some damage 

 
Критерием оптимальности площади зачистки будет являться минимум действующих 

напряжений после удаления коррозионного повреждения. 
Сначала было определено изменение коэффициента концентрации напряжений и вели-

чины максимальных напряжений с увеличением глубины коррозии hкор при растяжении пла-
стины без зачистки. Результаты вычислительного эксперимента приведены в табл. 1. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Результаты вычислительного эксперимента при растяжении пластины без зачистки 

The results of numerical simulations while stretching of a plate without grinding 
 

hкор, мм кор 100%
h

h =
h

  
max,x  кПа ном,x  кПа   

0,4 10 3244,97 2509,55 1,29 
0,8 20 4501,21 3515,66 1,28 
1,2 30 5168,48 3507,02 1,47 
1,6 40 6530,21 3530,80 1,85 
2 50 7616,62 3642,43 2,09 

2,4 60 7801,37 3623,98 2,15 
2,8 70 8661,26 3647,62 2,37 
3,2 80 9560,00 3711,52 2,58 
3,6 90 9487,00 3773,04 2,51 
4 100 10540,00 3733,11 2,82 
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По данным результатам построены графики зависимостей коэффициента концентрации 
напряжений и максимального напряжения от глубины коррозии (рис. 5 и 6), которые имеют 
практически линейный характер. При увеличении глубины коррозии коэффициент концентра-
ции напряжений и величина максимального напряжения увеличиваются. 

 

 
Рис. 5. Зависимость коэффициента концентрации 

напряжений от глубины коррозии 
Fig. 5. The dependence of stress concentration coefficient 

on the corrosion depth 

 
Рис. 6. Зависимость максимальных напряжений 

от глубины коррозии 
Fig. 6. The dependence of maximum stresses  

on the corrosion depth 

 
Далее путем вычислительных экспериментов определялось влияние диаметра зачистки 

Dзач на коэффициент концентрации напряжений   и величину максимальных напряжений  
max
x  при фиксированной глубине коррозионного повреждения hкор. Результаты вычислитель-

ных экспериментов для hкор = 0,4 мм и hкор = 0,8 мм приведены в табл. 2 и 3 соответственно. 
 

Таблица 2 
Table 2 

Результаты вычислительного эксперимента при растяжении пластины с зачисткой 
для  hкор = 0,4 мм 

The results of numerical simulations while stretching of a plate with grinding 
for hкор = 0,4 mm 

 
Dзач, мм зач кор/= D h  max,x  кПа ном,x  кПа   

10 25 3321,47 2662,99 1,24 

12 30 3019,43 2481,22 1,21 

14 35 2948,13 2485,11 1,18 

16 40 3083,74 2498,06 1,23 
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Таблица 3 
Table 3 

Результаты вычислительного эксперимента при растяжении пластины с зачисткой 
для  hкор = 0,8 мм 

The results of numerical simulations while stretching of a plate with grinding 
for hкор = 0,8 mm 

 
Dзач, мм зач кор/= D h  max,x  кПа ном,x  кПа   

12 15 3159,13 2490,64 1,27 
14 17,5 3149,55 2509,44 1,26 
16 20 3128,67 2520,76 1,24 
18 22,5 3110,5 2534,33 1,23 

20 25 3093,32 2562,21 1,21 

22 27,5 3076,07 2566,96 1,20 

26 32,5 3071,85 2592,72 1,18 

28 35 3068,64 2607,38 1,18 

30 37,5 3148,52 2630,24 1,20 
 
С целью обобщения полученных результатов было введено понятие относительного па-

раметра зачистки: 
 

 
кор

зач

h
D= . (5) 

 
На рис. 7–10 показаны графики зависимостей коэффициента концентрации напряжений 

и максимального напряжения от относительного параметра зачистки, построенные по результа-
там, приведенным в табл. 2 и 3. 

 

 
 

Рис. 7. Зависимость коэффициента концентрации 
напряжений от относительного параметра зачистки 

при hкор = 0,4 мм 
Fig. 7. The dependence of stress concentration coefficient 

on the relative grinding parameter 
for hкор = 0,4 mm 

 
Рис. 8. Зависимость максимальных напряжений 

от относительного параметра зачистки 
при hкор = 0,4 мм 

Fig. 8. The dependence of maximum stresses 
on the relative grinding parameter 

for hкор = 0,4 mm 
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Рис. 9. Зависимость коэффициента концентрации 
напряжений от относительного параметра зачистки 

при hкор = 0,8 мм 
Fig. 9. The dependence of stress concentration coefficient 

on the relative grinding parameter 
for hкор = 0,8 mm 

 
Рис. 10. Зависимость максимальных напряжений 

от относительного параметра зачистки 
при hкор = 0,8 мм 

Fig. 10. The dependence of maximum stresses 
on the relative grinding parameter 

for hкор = 0,8 mm 
 
Графики на рис. 7–10 имеют выраженный минимум при относительном параметре за-

чистки 35= . Такой характер графиков можно объяснить тем, что сначала при увеличении 
диаметра зачистки максимальные напряжения уменьшаются за счет снижения концентрации 
напряжений в районе повреждения, а затем увеличиваются из-за уменьшения площади попе-
речного сечения пластины. Минимальное значение относительного параметра зачистки пока-
зывает, какое сочетание глубины коррозии и диаметра области зачистки является оптимальным. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
В настоящей работе предложена методика оптимизации удаления коррозионных повре-

ждений авиационных конструкций, основанная на математическом моделировании напряжен-
ного состояния элементов авиационных конструкций с применением свободного программного 
обеспечения, адекватность которого была подтверждена на примере решения задачи о концен-
трации напряжений в пластине с круглым отверстием (задачи Кирша). 

Методика оптимизации удаления коррозионных повреждений была продемонстрирована 
на конкретном примере оптимизации зачистки пластины от коррозионного повреждения. 

В качестве критерия оптимальности площади зачистки был выбран минимум действую-
щих напряжений после удаления коррозионного повреждения. 

Для обобщения полученных результатов было введено понятие относительного парамет-
ра зачистки как отношение диаметра зачистки к глубине коррозионного повреждения. Путем 
проведения серии вычислительных экспериментов с помощью свободного программного обес-
печения было определено оптимальное значение относительного параметра зачистки. 
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APPLICATION OF MATHEMATICAL MODELING OF THE AIRCRAFT 
STRUCTURES STRESS STATE TO OPTIMIZE CORROSION DAMAGE  

REMOVAL 
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ABSTRACT 
 

During the long-term aircraft operation, corrosion damage occurs on the aircraft structure. This leads to reducing of construction 
strength, rigidity and durability. Due to this corrosion damage removal and paintwork restoration are performed during the 
maintenance operation. During the corrosion damage removal not only corrosion products, but the material partially untouched by 
corrosion are removed as well. As a result, the cross-sectional area is reduced. This causes the increase of the stresses and decrease 
of the construction strength, rigidity and durability. However, it is impossible to refuse the removal of corrosion damage, but it is 
possible to optimize the stripping area parameters. The purpose of this paper is to solve the problem by applying mathematical 
modeling of the aircraft structures stress state by using open source software based on a finite element method (FEM). For 
preprocessing (creating geometry of the model, meshing) such software as FreeCAD, Gmsh, SALOME can be used, for processing 
(computation) – Code_Aster, which is included in SALOME-MECA software, for post processing (calculations visualization) can 
be used Post-Pro, which is also a part of SALOME-MECA software. Before the conducting computational experiments on the 
topic of this study the adequacy of the above mentioned software was checked. For this, the test problem of stress concentration in a 
plate with a circular hole – Kirsch task – was solved. At the same time, it was possible to achieve inaccuracy not exceeding 3%, due 
to this the adequacy of the selected software was considered as sufficient for conducting computational experiments in order to 
solve the problem. A technique of optimizing the removal of corrosion damage in aircraft structures was developed. It was 
demonstrated on a specific example of optimization of a plate corrosion damage stripping. After removal of the corrosion damage 
the minimum of the effective stresses was chosen as a criterion for optimality of the stripping area. In order to generalize the 
obtained results, the concept of the relative parameter of stripping was introduced which is the ratio of the stripping diameter to the 
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depth of the corrosion damage. A number of computational experiments showed that there was an optimal value of the relative 
parameter of stripping, where a minimum of stresses acting in the plate after stripping was realized thus providing for the maximum 
possible durability of the structure after repair. 
 
Key words: aircraft, construction, strength, fatigue endurance, corrosion, stress state, mathematical modeling.  
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