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Известно, что для металлических элементов авиаконструкций «эквивалентное напряжение» является одним из 
важнейших параметров, используемых для оценки усталостной повреждаемости элемента конструкции при заданной 
программе его усталостных испытаний. Представлен метод и процедура оценки значений этого параметра для 
металлических элементов авиаконструкций. Отмечено, что для элементов авиаконструкций из полимерных 
композиционных материалов в настоящее время в отечественных и зарубежных исследованиях усталостной прочности 
подобных элементов не определены ни само понятие параметра «эквивалентное напряжение», ни методы расчетных 
оценок значений этого параметра. С целью достижения определенного прогресса в рассматриваемой области предложено 
определение параметра «эквивалентное напряжение» программ усталостных испытаний для элементов композитных 
авиаконструкций. Для случая нагружения одноосным растяжением-сжатием ламинатов из слоистых композитов, 
представляющих верхние и нижние панели композитных крыльев самолетов транспортной категории, предложен метод 
расчетной оценки значений этого параметра. Показано, что с использованием параметра «эквивалентное напряжение» 
возможно решение следующих основных задач: оценка повреждаемости элемента конструкции при заданной программе 
его усталостных испытаний;  сравнение повреждаемостей различных программ, расчетная оценка эквивалентов между 
программами; расчет усталостной долговечности образцов и элементов из слоистых композитов с использованием 
кривой усталости при регулярном нагружении. Отмечено, что принципиальным положением предлагаемого метода 
расчетной оценки эквивалентных напряжений и эквивалентов программ усталостных испытаний является использование 
специальной гипотезы суммирования усталостных повреждений. Представлен пример расчета эквивалентных 
напряжений и эквивалентов различных модификаций квазислучайной программы для образцов со свободным отверстием 
из углепластика Т300/5208 [45/0/-45/90]2s. Проведен расчет усталостной долговечности указанных образцов при 
нагружении рассмотренными модификациями с использованием полученных значений эквивалентных напряжений и 
эквивалентов. Показано хорошее совпадение расчетных результатов и экспериментальных данных. 
 
Ключевые слова: слоистые углепластики, элементы композитных авиаконструкций, квазислучайные программы 
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ВВЕДЕНИЕ 

 
Известно, что для металлических элементов авиаконструкций «эквивалентное напряже-

ние» является одним из важнейших параметров, используемых для оценки усталостной повре-
ждаемости конструктивных элементов при заданных программах их усталостных испытаний.  

С использованием этого параметра выполняются как расчеты усталостной долговечности 
металлических элементов авиаконструкций, так и оценки эквивалентов (сравнение усталостных 
повреждаемостей) различных программ усталостных испытаний таких элементов, в том числе и 
оценки эквивалентов между программным и регулярным циклическим нагружением. 

Что касается элементов авиаконструкций из полимерных композиционных материалов 
(ПКМ), следует отметить, что в настоящее время в отечественных и зарубежных исследованиях 
усталостной прочности подобных элементов не определены ни само понятие параметра «экви-
валентное напряжение», ни методы расчетных оценок значений этого параметра. Какие-либо 
методы расчетных оценок эквивалентов программ усталостных испытаний для элементов ком-
позитных авиаконструкций также отсутствуют. 

В настоящей статье для случая нагружения одноосным растяжением-сжатием ламина-
тов из слоистых ПКМ, представляющих верхние и нижние панели композитных крыльев само-



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

88 

летов транспортной категории, предложены методы расчетных оценок эквивалентных напря-
жений и эквивалентов программ усталостных испытаний таких элементов. 

Предложен метод расчета усталостной долговечности рассматриваемых элементов при 
нагружении программами усталостных испытаний с использованием кривой усталости элемен-
тов при регулярном циклическом нагружении. 

Приведен пример расчета эквивалентных напряжений и эквивалентов различных моди-
фикаций программы TWIST [1] для образцов со свободным отверстием из углепластика 
Т300/5208 [45/0/-45/90]2s, представленных в работе [2]. Приведен пример расчета усталостной 
долговечности рассматриваемых образцов с использованием полученных значений эквивалент-
ных напряжений и эквивалентов. Показано хорошее совпадение расчетных и эксперименталь-
ных данных. 

 
МЕТОДИКА РАСЧЕТА ЭКВИВАЛЕНТНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ И ЭКВИВАЛЕНТОВ 

ДЛЯ МЕТАЛЛИЧЕСКИХ ЭЛЕМЕНТОВ АВИАКОНСТРУКЦИЙ 
 

Очевидно, что при формировании методов и процедур расчета эквивалентных напряже-
ний и эквивалентов для элементов из ПКМ целесообразно рассмотреть основные положения 
методики расчета эквивалентных напряжений и эквивалентов для металлических элементов 
авиаконструкций. 

Действующая в настоящее время отраслевая методика1 расчетов на усталость металличе-
ских элементов авиаконструкций для случая одноосного циклического нагружения подобных 
элементов растяжением-сжатием основана на расчете условной величины усталостного повре-
ждения программы нагружения, представленной в виде последовательности «полных циклов». 
Каждый единичный цикл, характеризующийся амплитудой a i и средним значением m i (или 
максимальным max i  и минимальным min i значениями), приводится к эквивалентному отнуле-
вому циклу с максимальным значением цикла oi, определяемым по соотношениям: 
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Используя гипотезу линейного суммирования усталостных повреждений для какой-либо 

программы нагружения, представляющей собой совокупность эквивалентных отнулевых цик-
лов, могут быть определены эквивалентный по вносимому повреждению один отнулевой цикл 
напряжения, максимальное значение которого может быть вычислено по формуле: 

 
  mm

эђ‰ i oin    

 
и величина усталостной повреждаемости программы в виде: 

 
  / (1/ ) ,m

i i i o iD n N A n      
 

                                           
1  Методика определения ресурса планера самолета на стадии эксплуатации. Проект выпуска 8 книги 4 РДК. Жу-

ковский, ЦАГИ. 1976. 
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где 
 ni – число отнулевых циклов с максимальным значением oi; 
 Ni – число отнулевых циклов с максимальным значением oi до момента появления 

трещины или до разрушения; 
 m – показатель степени (для отечественных алюминиевых сплавов принимается, как 

правило, равным 4,0); 
 А – некоторый параметр. 
Максимальное значение эквивалентного по вносимому повреждению одного отнулевого 

цикла напряжения и принято называть эквивалентным напряжением программы усталостных 
испытаний или спектра усталостных нагрузок для металлических элементов авиаконструкций. 

Под расчетным эквивалентом между программами «1» и «2» понимается величина: 
 

 Кэкв=D1 /D2=N2 /N1=(экв 1/экв 2)m. 
 
При известном эквиваленте Кэкв между программами «1» и «2» и известной усталостной 

долговечности N1 рассматриваемого элемента конструкции при нагружении программой «1», 
усталостная долговечность того же элемента при нагружении программой «2» может быть 
определена как: 

 
 N2=N1Кэкв . 

 
РАСЧЕТ ЭКВИВАЛЕНТНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ И ЭКВИВАЛЕНТОВ ПРОГРАММ 

УСТАЛОСТНЫХ ИСПЫТАНИЙ ЛАМИНАТОВ ИЗ СЛОИСТЫХ ПКМ 
 

Для формирования процедуры расчета эквивалентных напряжений и эквивалентов про-
грамм усталостных испытаний ламинатов из слоистых ПКМ целесообразно рассмотреть основные 
положения метода расчета на усталость таких элементов. 

По результатам обзора и анализа данных, представленных в работах [3–14], можно 
сформировать следующие основные положения такого метода. 

1. В качестве расчетного уравнения кривой усталости ламинатов из слоистых ПКМ 
предлагается использовать уравнение Менделла (Mandell) [3, 4] для случая одноосного регу-
лярного циклического нагружения рассматриваемых элементов симметричным циклом растя-
жения-сжатия: 

 
 NbaR

a lg1  , (1) 
 

где 
 1R

a  – амплитуда симметричных циклических напряжений растяжения-сжатия (с ко-
эффициентом асимметрии напряжений R= –1); 

 a и b – параметры уравнения. 
2. Предполагается, что с использованием метода «дождевого потока» циклическое 

нагружение рассматриваемых программ может быть представлено в виде некоторой последова-
тельности полных циклов с различными амплитудами напряжений и различными уровнями 
асимметрии циклического нагружения. 

3. В качестве диаграммы постоянной усталостной долговечности по результатам обзора 
и анализа данных работ [5–11] может быть использовано модифицированное уравнение Харри-
са (Harris) [11]: 
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где  

 ia  – амплитуда i-го цикла рассматриваемого циклического нагружения; 
 im  – среднее значение i-го цикла рассматриваемого циклического нагружения; 
 UTS  – предел прочности рассматриваемого элемента при растяжении; 
 UCS  – предел прочности рассматриваемого элемента при сжатии; 
 u и   – параметры, зависящие от усталостной долговечности рассматриваемого эле-

мента; 
 1R

ia  – амплитуда эквивалентного по повреждаемости симметричного цикла нагруже-
ния, соответствующая определенной (фиксированной) усталостной долговечности 
элемента. 

4. По данным работы [5] значения параметров u и   могут быть определены как: 
 

 0,033lg 2,032; 0,068lg 2,089.u N N      
 
С целью практического использования соотношения (2) для приближенных оценок оче-

видна необходимость получения средних значений параметров u и  , единых для всего диапа-
зона «рабочих» долговечностей рассматриваемых элементов 63 1010 N . В качестве таких 
средних значений получены следующие: u = 2,18; 40,2 . 

5. В качестве гипотезы суммирования усталостных повреждений по результатам обзора 
и анализа данных работ [12–14] для рассматриваемых элементов при программном нагружении 
может быть использована гипотеза Хау и Оуэна (Howe and Owen) [14]: 

 

 
2

1
,

k
i i

block
i i i

n nD A B
N N

    
     
     

   (3) 

 
где 

 Dblock – накопленное усталостное повреждение за блок нагрузок рассматриваемой про-
граммы; 

 ni – количество циклов нагружения при уровне напряжений i ; 
 Ni – количество циклов нагружения до разрушения рассматриваемого элемента при 

уровне напряжений i ; 
 k - количество циклов нагружения в блоке нагрузок программы; 
 A и B - параметры соотношения, не зависящие от уровня напряжения и определяемые 
с использованием регрессионного анализа известных экспериментальных данных. 

В работе [15] представлены данные об удовлетворительных результатах практического 
использования соотношения гипотезы Хау и Оуэна при расчетных оценках усталостной долго-
вечности образцов со свободным отверстием из углепластика  при квазислучайном нагружении 
программой TWIST. Таким образом, можно говорить об определенных перспективах использо-
вания гипотезы Хау и Оуэна при программном нагружении слоистых ПКМ. 
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6. Принимается допущение, что накопленное повреждение в момент усталостного раз-
рушения (повреждения): 

 
 1,block blockD N D    

 
где blockN  – усталостная долговечность слоистого ПКМ в количестве блоков рассматриваемых 
программ. 

Отсюда: 
 

 1/ .block blockN D  
 
7. Известно, что для элементов авиаконструкций блоки программного нагружения 

обычно соответствуют определенному количеству типовых полетов. В этом случае усталостная 
долговечность слоистого ПКМ в количестве полетов определяется как: 

 
 ,flight blockN N BL   

 
где BL  – размер (в полетах) блока программных нагрузок. Например, для программы TWIST 
BL =4000 полетов [1]. 

Очевидно, что справедливы также следующие соотношения: 
 

 / ;flight blockD D BL    1/ .flight flightN D  
 
Используя основные положения и соотношения представленного выше метода, для спек-

тров программного нагружения слоистых ПКМ может быть определен эквивалентный по вно-
симому повреждению один симметричный цикл напряжения, амплитуда которого с использо-
ванием уравнения (1) может быть вычислена по формуле: 

 
 lg(1/ ).a eqv flighta b D     (4) 

 
Амплитуду eqva  эквивалентного по вносимому повреждению одного симметричного 

цикла напряжения и предлагается принимать как эквивалентное напряжение программ для 
слоистых ПКМ. 

В случае сложных программ нагружения (к которым относится, например, программа 
TWIST) эквивалентное напряжение отражает повреждаемость среднестатистического (по по-
вреждаемости) типового полета программы. 

Предлагается следующая процедура расчета эквивалентных напряжений, эквивалентов и 
усталостных долговечностей слоистых ПКМ. 

1. Определение параметров кривой усталости (1). 
2. Формирование спектров нормальных номинальных напряжений (в сечении «брутто» 

рассматриваемого элемента), соответствующих спектрам нагрузок рассматриваемых программ. 
3. Обработка спектров напряжений методом «полных циклов» или методом «дождевого 

потока» и представление спектров напряжений в виде последовательностей полных циклов. 
4. Приведение каждого выделенного единичного i-го цикла, характеризующегося ам-

плитудой a i и средним значением m i, к эквивалентному симметричному циклу с использова-
нием соотношения (2). 
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5. Определение величины Ni для каждого выделенного цикла с использованием уравне-
ния (1) в виде: 

 
 1lg ( ) /R

i a iN a b     или  
1( )/10 .

R
a i a b

iN
   

 
6. Определение величины накопленного усталостного повреждения в рассматриваемом 

элементе за блок нагрузок рассматриваемой программы с использованием соотношения (3). 
7. Определение усталостной повреждаемости рассматриваемого элемента за типовой 

полет рассматриваемой программы: 
 

 / .flight blockD D BL  
 
8. Расчет эквивалентных напряжений рассматриваемой программы с использованием 

соотношения (4). 
9. Расчет усталостной долговечности рассматриваемых элементов с использованием 

кривой усталости (1) в виде: 
 ( )/10 .a eqv a b

flightN    (5) 
10. Расчет эквивалентов спектров программного нагружения между собой и расчет экви-

валентов модификаций рассматриваемых спектров выполняется с использованием соотноше-
ния: 
 (2) (1)( )/

(1) (2) (2) (1)/ / 10 .a eqv a eqv b
eqv flight flight flight flightK D D N N      (6) 

11. При известном эквиваленте eqvK  между программами «1» и «2» и известной экспери-
ментальной усталостной долговечности )1exp(N  рассматриваемого элемента конструкции при 
нагружении программой «1» (которая условно принята за «эталонную»), расчетная усталост-
ная долговечность того же элемента при нагружении программой «2» может быть определена 
как: 

 

 (2) (1)( )/
(2) exp(1) exp(1) 10 .a eqv a eqv b

pred eqvN N K N       (7) 
 
Следует отметить, что расчет эквивалентных напряжений и эквивалентов программ 

усталостных испытаний слоистых ПКМ в принципе возможен и при использовании гипотезы 
линейного суммирования усталостных повреждений (правила Пальмгрена-Майнера). В этом 
случае представленная выше процедура расчета эквивалентных напряжений и эквивалентов со-
храняется, но вместо соотношения (3) накопленное усталостное повреждение за блок нагрузок 
рассматриваемой программы определяется как: 

 

 
1

,
k

i
block

i i

nD
N

  (8) 

 
где 

 Dblock – накопленное усталостное повреждение за блок нагрузок программы; 
 ni – количество циклов на i-м уровне нагружения; 
 Ni – количество циклов до разрушения рассматриваемого элемента на i-м уровне 

нагружения; 
 k – количество уровней нагружения блока нагрузок программы. 
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ПРИМЕР РАСЧЕТА 
 

Ниже приведен пример расчета эквивалентных напряжений и эквивалентов среднестати-
стических типовых полетов различных модификаций программы TWIST [1] для образцов со 
свободным отверстием из углепластика Т300/5208 [45/0/-45/90]2s, представленных в работе [2]. 
Проведена расчетная оценка эквивалентных напряжений и эквивалентов, а также расчет уста-
лостной долговечности рассматриваемых образцов с использованием уравнения (5) и соотно-
шения (7). 

В табл. 1 представлена повторяемость типов полетов и циклов нагрузок в пределах каж-
дого полета программы TWIST. В табл. 2 в упрощенном виде представлены уровни и повторя-
емость циклических нагрузок этой программы. 

 
Таблица 1 

Table 1 
Полетный блок нагрузок программы TWIST [1] 

Flight TWIST program block of loads [1] 
 

 
Тип 
полета 

Число поле-
тов в блоке 
из 4000 пол. 

Номер  и  величина  уровня  амплитуды  a / m 
I 

1,60 
II 

1,50 
III 

1,30 
IV 

1,15 
V 

0,995 
VI 

0,84 
VII 

0,685 
VIII 
0,53 

IX 
0,375 

X 
0,222 

A 1 1 1 1 4 8 18 64 112 391 900 
B 1  1 1 2 5 11 39 76 366 899 
C 3   1 1 2 7 22 61 277 879 
D 9    1 1 2 14 44 208 680 
E 24     1 1 6 24 165 603 
F 60      1 3 19 115 512 
G 181       1 7 70 412 
H 420        1 16 233 
I 1090         1 69 
J 2211          25 

Полное число  
циклов в блоке 

 
1 

 
2 

 
5 

 
18 

 
52 

 
152 

 
800 

 
4170 

 
34800 

 
358665 

Суммарное число 
циклов в блоке 

 
1 

 
3 

 
8 

 
26 

 
78 

 
230 

 
1030 

 
5200 

 
40000 

 
398665 

 
По результатам обработки данных работы [2] для рассматриваемых образцов получены: 
1. Уравнение кривой усталости (1) при регулярном нагружении симметричным циклом: 
 

 NR
a lg4172,2756,3201  . 

 
2. Значение предела прочности рассматриваемых образцов при растяжении: 

06,346UTS  МПа. 
3. Значение предела прочности рассматриваемых образцов при сжатии: 

72,324UCS  МПа. 
В табл. 3 по данным работы [2] приведены средние значения усталостных долговечно-

стей ( expN ), полученные при усталостных испытаниях рассматриваемых образцов с использова-
нием базового спектра TWIST и спектров с различными уровнями усечений больших и малых 
нагрузок. Все испытания были проведены при среднем напряжении спектра 111m  МПа. 
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По данным работы [2] наземные нагрузки для всех полетов программы TWIST были представ-
лены единичной нагрузкой, равной 5,555,0  m  МПа. 

По результатам регрессионного анализа экспериментальных данных табл. 3 определены 
значения параметров A и B соотношения (3): A = 0,846; B = 914,949.   

 
Таблица 2 

Table 2 
Уровни и амплитуды циклических нагрузок программы TWIST 

Levels and amplitudes of cyclic loads of TWIST program 
 

 
Уровень нагружения 

Амплитуда 
нагружения* 

Количество циклов 
нагружения 

I m6,1  1 

II m5,1  2 

III m3,1  5 

IV m15,1  18 

V m99,0  52 

VI m84,0  152 

VII m68,0  800 

VIII m53,0  4170 

IX m37,0  34800 

X m22,0  358665 

* m  – среднее напряжение воздушного этапа 
 

Таблица 3 
Table 3 

Результаты усталостных испытаний образцов со свободным отверстием из углепластика 
Т300/5208 [45/0/-45/90] 2s при нагружении программой TWIST  

с различными уровнями усечения спектра 
Results of  fatigue tests for CFRP T300/5208 [45/0/-45/90] 2s samples of fiber-carbon composite with 

the open hole under load  with TWIST program with different levels of spectrum truncation 
 

Усечения спектра 
expN , полеты 

Базовый спектр (без усечений) 88655 
Опущен уровень нагружения № X 75955 
Опущены уровни нагружения №№ IX-X 106555 
Опущены уровни нагружения №№ VII-X 111555 
Опущены уровни нагружения №№ I-II 189962 
Опущены уровни нагружения №№ I-IV;X 759374 

 
Результаты расчетной оценки значений эквивалентных напряжений eqva  типовых поле-

тов рассмотренных модификаций программы TWIST с использованием соотношения (4) и уста-
лостных долговечностей predN  рассматриваемых образцов с использованием уравнения (5) 
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представлены в табл. 4. Там же представлены значения относительной ошибки расчетной оцен-
ки (REP): 
 

.100(%)
exp

exp 



i

iipred

N
NN

REP  

 
В работе [2] были проведены аналогичные расчеты при использовании при оценках пра-

вила Пальмгрена-Майнера (8). Результаты расчетов также приведены в табл. 4. 
 

Таблица 4 
Table 4 

Результаты расчетных оценок усталостной долговечности образцов со свободным отверстием 
из углепластика типа Т300/5208 [45/0/-45/90] 2s при нагружении программой TWIST  

с различными уровнями усечения спектра 
Fatigue life estimates for CFRP T300/5208 [45/0/-45/90] 2s samples of fiber-carbon composite with the 

open hole under load with TWIST program with different levels of spectrum truncation 
 

  
 

Расчет с использованием гипотезы Хау и Оуэна (3) 

Расчет с использова-
нием правила Пальм-
грена-Майнера (8)* 

 
Усечения спектра  

 

blockD  
 

flightD  
eqva , 

МПа 
predN , 

полеты 

 
REP, % predN , 

полеты 

 
REP, % 

Базовый спектр (без 
усечений) 

 
0,045263 

 
1,1316E-05 

 
184,95 

 
88372 

 
-0,3 

 
1 533 730 

 
1630 

Опущен уровень 
нагружения № X 

 
0,04435 

 
1,1088E-05 

 
184,70 

 
90189 

 
18,7 

 
1 503 910 

 
1880 

Опущены уровни 
нагружения № IX-X 

 
0,04286 

 
1,0714E-05 

 
184,30 

 
93334 

 
-12,4 

 
1 140 140 

 
970 

Опущены уровни 
нагружения № VII-X 

 
0,03857 

 
9,6424E-06 

 
183,04 

 
103708 

 
-7,0 

 
903 600 

 
710 

Опущены уровни 
нагружения № I-II 

 
0,01908 

 
4,7708E-06 

 
174,66 

 
209608 

 
10,3 

 
2 374 530 

 
1150 

Опущены уровни 
нагружения № I-IV; X 

 
0,01121 

 
2,8029E-06 

 
168,33 

 
356777 

 
-53,0 

 
5 011 870 

 
560 

* по данным работы [2] 
 
На рис. 1 представлено сравнение полученных значений расчетных оценок усталостных 

долговечностей рассматриваемых образцов и сравнение этих значений с экспериментальными 
данными. 

В табл. 5 представлены результаты расчетной оценки усталостных долговечностей predN  
рассматриваемых образцов с использованием эквивалентов между повреждаемостями типовых 
полетов модификаций программы TWIST. За «эталонную» программу «1» при расчете эквива-
лентов принят базовый спектр программы TWIST (без усечений). Там же представлены значе-
ния относительной ошибки расчетной оценки (REP). 

 
ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ 

 
По результатам анализа данных, представленных в табл. 4 – 5 и на рис. 1, можно отме-

тить следующее. 
1. С использованием данных табл. 4 для типовых полетов рассмотренных модификаций 

программы TWIST могут быть определены значения отношения ||/ UCSeqva  , которые нахо-
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дятся в диапазоне 57,052,0  . Эти результаты хорошо согласуются с данными работы [16], ко-
торые фактически рекомендуют принимать для композитных образцов верхних панелей крыла 
транспортного самолета значения 60,040,0||/ UCSeqva   . 

 

 
 

Рис. 1. Сравнение расчетных оценок усталостных долговечностей образцов со свободным отверстием из 
углепластика типа Т300/5208 [45/0/-45/90] 2s при нагружении программой TWIST с различными уровнями 

усечения спектра 
Fig. 1. Comparison of the fatigue life estimates for CFRP T300/5208 [45/0/-45/90] 2s samples of carbon-fiber composite 

with the open hole under load with TWIST program with different levels of spectrum truncation  
 

Таблица 5 
Table 5 

Результаты расчетных оценок усталостной долговечности образцов со свободным отверстием 
из углепластика типа Т300/5208 [45/0/-45/90] 2s с использованием эквивалентов модификаций 

программы TWIST 
Fatigue life estimates for CFRP T300/5208 [45/0/-45/90] 2s samples of carbon-fiber composite with 

open hole using the equivalents of TWIST program modifications  
 

 Расчет эквивалентов с использованием 
гипотезы Хау и Оуэна (3) 

 
Усечения спектра  

 
eqvK  

predN , 
полеты 

 
REP, % 

Опущен уровень нагру-
жения № X 

 
1,02 

 
90480 

 
19,1 

Опущены уровни нагру-
жения № IX-X 

 
1,06 

 
93630 

 
-12,1 

Опущены уровни нагру-
жения № VII-X 

 
1,17 

 
104040 

 
-6,7 

Опущены уровни нагру-
жения № I-II 

 
2,37 

 
210280 

 
10,7 

Опущены уровни нагру-
жения № I-IV; X 

 
4,04 

 
357920 

 
-52,9 
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2. Можно признать приемлемыми трудоемкость и точность расчетных оценок уста-
лостной долговечности рассматриваемых образцов, выполненных с использованием получен-
ных значений эквивалентных напряжений и эквивалентов и предложенного метода расчета на 
усталость. 

3. Расчетные оценки усталостной долговечности рассматриваемых образцов, получен-
ные с использованием гипотезы линейного суммирования усталостных повреждений (правила 
Пальмгрена-Майнера), показали неприемлемую точность расчетных оценок усталостной долго-
вечности. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Предложено определение и метод расчетной оценки параметра «эквивалентное напря-

жение» программ усталостных испытаний и спектров усталостных нагрузок для элементов 
авиаконструкций из слоистых ПКМ. 

Предложен метод расчетной оценки эквивалентов программ усталостных испытаний 
рассматриваемых элементов. 

Показано, что с использованием параметра «эквивалентное напряжение» возможно ре-
шение следующих задач. 

1. Оценка повреждаемости элемента конструкции при заданной программе его уста-
лостных испытаний.  

2. Сравнение повреждаемостей различных программ, расчетная оценка эквивалентов 
между программами. 

3. Расчет усталостной долговечности слоистых ПКМ с использованием кривой устало-
сти при регулярном нагружении. 

4. Расчет усталостной долговечности слоистых ПКМ с использованием эквивалентов 
между программами. 

Отмечено, что принципиальным положением предлагаемого метода расчетной оценки 
эквивалентных напряжений и эквивалентов программ усталостных испытаний слоистых ПКМ 
является использование специальной гипотезы суммирования усталостных повреждений Хау и 
Оуэна, представленной соотношением (3). 

Представлен пример расчета эквивалентных напряжений и эквивалентов типовых поле-
тов различных модификаций программы TWIST для образцов со свободным отверстием из уг-
лепластика Т300/5208 [45/0/-45/90]2s. Проведен расчет усталостной долговечности указанных 
образцов при нагружении рассмотренными модификациями с использованием полученных зна-
чений эквивалентных напряжений и эквивалентов. Показано хорошее совпадение расчетных 
результатов и экспериментальных данных. 
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ABSTRACT 
 

It is known that for metal components of aircraft structures, "equivalent stress" is one of the most important parameters used to 
assess the fatigue damage resistance of a structural element for a given program of its fatigue tests. The method and the procedure 
for estimating the values of this parameter for metal elements of aircraft structures are presented. It is noted that for aircraft 
structural elements made of polymer composite materials, neither the concept of the "equivalent stress" parameter nor the methods 
for calculating estimates of the values of this parameter are currently defined in domestic and foreign studies of the fatigue strength 
of such elements. In order to achieve particular progress in the considered area, the definition of the "equivalent stress" parameter of 
fatigue test programs for composite aircraft structural elements is proposed. For the case of uniaxial tension-compression load of 
laminates from layered composites representing the upper and lower panels of composite wings of transport category aircraft, a 
method for calculating the estimation of this parameter is proposed. It is shown that using the "equivalent stress" parameter, the 
following main tasks can be solved: assessment of the damage resistance of a structural element with a given program of its fatigue 
tests; comparison of damages resistance of various programs, calculation of equivalents between the programs; calculation of 
fatigue life of layered composites samples and elements using the fatigue curve under regular load. It is noted that the fundamental 
meaning of the proposed method for calculating the equivalent stresses and equivalents of fatigue test programs is the use of a 
special hypothesis of a fatigue damage accumulation rule. An example of calculating the equivalent stresses and equivalents of 
various modifications of the quasi-random program for CFRP T300/5208 [45/0/-45/90] 2s samples of fiber-carbon composite with 
the open hole is presented. The fatigue life of these samples under load with the considered modifications was calculated using the 
obtained values of equivalent stresses and equivalents. Good agreement between the calculated results and experimental data is 
shown. 
 
Key words: layered composites, elements of composite aircraft structures, quasi-random fatigue test programs, equivalent stress, 
equivalent, calculated estimates of fatigue life. 
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