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Поддержание летной годности воздушных судов осуществляется рядом мероприятий, гарантирующих безопасную 
эксплуатацию. ЦАГИ, СибНИИА, ГосНИИГА и другие организации, обладающие высокоэффективной лабораторной 
базой, проводят испытания и исследования конструкций и элементов конструкций для установления или продления 
ресурса поэтапно. Испытания требуют возможности воссоздания сложных спектров нагружения и могут являться 
длительными и дорогостоящими. Одна из основных проблем, возникающих при испытаниях, оказывается их 
форсирование. Форсирование сокращает время испытаний при сохранении эквивалентности механизмов накопления 
усталостных повреждений и разрушения конструкции при реальном и модельном нагружении. Для каждого этапа на 
oснoве лабoратoрных испытаний, испытаний в прoцессе эксплуатации и прoгнозирования ожидаемых условий 
эксплуатации определяется величина ресурса и срок службы, гарантирующий безопасность полетов. Учитывая 
инфoрмацию о появлении дефектов, накапливаемых нa каждoм этапе, прoвoдятся допoлнительные испытания и 
разрабатываются тeхничеcкие мерoпpиятия, котopые  определяют ресурс и сpoк службы авиакoнстpукции или элементов 
конструкции, выявляются недостатки пpoeктирования, изготовлeния, техничeского oбслуживания и peмонта. Одним из 
ключевых вопросов является механика разрушения, на которых основывается оценка живучести авиаконструкций. 
Механизм усталостного разрушения зависит от многих факторов: эксплуатационной нагрузки или ее модели; 
напряженного состояния, которое возникает во время испытаний; материала, из которого изготовлены элементы 
конструкции. Усталостное разрушение начинается  с появления микротрещин в ослабленном  месте элемента 
конструкции. При действии нагрузок, часто представляющих собой случайный процесс, развитие трещин идет 
достаточно интенсивно и приводит к разрушению конструкции. Для определения долговечности образцов, 
моделирующих продольные и поперечные стыки фюзеляжа самолета МС-21, были проведены теоретические расчеты и 
экспериментальные исследования, что дало возможность судить о соответствии полученных результатов по 
нагруженному отверстию. 
 
Ключевые слова: поддержание летной годности, продление ресурса, долговечность элементов конструкций, 
усталостные разрушения. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

 
Задача продления ресурса самолета базируется на исследовании живучести и усталост-

ных характеристик силовых элементов авиационных конструкций, а также оценочных 
методов расчетов долговечности элементов конструкции [4]. На основании анализа 
результатов экспериментальных исследований образцов, моделирующих продольные и попе-
речные стыки фюзеляжа самолета МС-21 [5], разработаны методы расчета долговечности 
стыков фюзеляжа. Учитывая действующие напряжения изгиба, иногда превышающие номи-
нальные напряжения в несколько раз, возникает явление геометрической нелинейности – за-
висимости напряжённо-деформированного состояния от уровня нагружения1 [6-14] с увели-
чением концентрации напряжений в месте отверстия. При расчетах и изучении явления кон-
центрации напряжений при плоском напряженном состоянии величина отверстия должна 
быть достаточно малой по сравнению с шириной образца в наименьшем поперечном сечении 
(отношение ширины образца к диаметру отверстия равно 6, диаметр отверстия 5 мм, толщина 
образца 2 мм). В месте заклепочного соединения стыков фюзеляжа исследовались разнооб-
                                                            
1  Авиационный справочник А.С. 1.1.М.001-2012. М.: ОАК, ЦАГИ, 2013. 302 с. 
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разные виды деформированного состояния на образцах, моделирующих продольные и попе-
речные стыки фюзеляжа. Объектами испытаний были образцы (рис.1), изготовленные на Ир-
кутском авиационном заводе (ИАЗ) в соответствии с технологией изготовления элементов 
фюзеляжа самолета МС-21. Продольные стыки фюзеляжа имитировались трехрядными одно-
срезными поперечными стыками двух пластин внахлест. Объектами испытаний также были 
образцы в виде полосы с центральным отверстием, изготовленные из тех же листов 1163РДТВ 
л. 2.0, что и образцы, моделирующие поперечные стыки. Образцы были выполнены из непла-
кированного листа 1163РДТВ л. 2.0 в виде полосы шириной 30 мм с центральным отверстием 
диаметром 5 и 4 мм вдоль и  поперек проката листов. 1163 РДТВ – современный алюминие-
вый сплав Al-Cu-Mg, прежде всего использующийся для авиации. Из него выполняются 
внешние обшивки крыла, фюзеляжа, стрингеры. Поставляется в виде листов и плит. Для об-
шивки фюзеляжа отечественного гражданского самолета МС-21 1163РДТВ является основ-
ным. По сравнению с другими сплавами 1163РДТВ обладает повышенной выносливостью и 
более высокой вязкостью разрушения. Применение полуфабрикатов из этого материала га-
рантированно обеспечивает ресурс планера перспективных самолетов гражданского назначе-
ния более 60000 летных часов, что составляет 40 лет срока службы. Для того, чтобы миними-
зировать количество стыков по окружности фюзеляжа листы из  1163РДТВ выполняются 
больших габаритных размеров, чем серийно выпускаемые. Улучшение характеристик осу-
ществляется с помощью твердой регламентированной плакировки. 

 
ОБЪЕКТ ИСПЫТАНИЙ И МЕТОДОЛОГИЯ  ИССЛЕДОВАНИЙ 

  
Изучение влияния на долговечность стыков фюзеляжа толщины листов сопровождалось 

исследованием влияния на ресурс крепежных элементов. 
Объектами испытаний были образцы, изготовленные на Иркутском авиационном за-

воде (ИАЗ) в соответствии с технологией изготовления элементов фюзеляжа самолета МС-21. 
Продольные стыки фюзеляжа имитировались трехрядными односрезными поперечными 

стыками двух пластин внахлест. Направление проката – поперечное. 
Поперечные стыки фюзеляжа имитировались трехрядными односрезными поперечными 

стыками двух   пластин   на   накладке.   Направление   проката   пластин   (обшивки) – долевое, 
накладки – поперечное.  

Образцы в виде полосы с центральным отверстием. Испытания выполнялись в соответ-
ствии с программами усталостных испытаний образцов стыков фюзеляжа самолета  МС-21 
для обеспечения заданного ресурса планера самолета на базе ФГУП «ЦАГИ». 

 
 

 
 

Рис. 1. Образец 8.012 
Fig. 1. Sample 8.012 

 
Нагружение образцов проводилось синусоидальной отнулевой нагрузкой, частота  цик-

лов нагружений устанавливалась 3÷5 Гц. Испытания проводились до окончательного раз-
рушения. 
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Максимальные величины нагрузок были заданы по напряжениям и значениям толщины  
t и ширины W образца: 
 Pmax = ࢓࣌ах  ∙ t ∙W. 

 
Результаты испытаний представлены в табл. 1.  
 

Таблица 1  
Table 1  

Долговечность образцов из 1163РДТВ 
Durability of samples from 1163RDTV 

 

Обозначение 
образца НВ d 

мм B/d ߙఙ ߪмах нетто ߪмах неттоприв  
кгc/мм2 

Ñ 
цикл SlgN n 

шт. 

8.012 L-T 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 273 370 0.174 5 
8.021 T-L 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 246 100 0.176 5 
8.022 L-T 4.0 7.5 2.65 12.00 12.34 >479 000 - 5 

0.011 T-L 4.0 7.5 2.65 
20.00 20.56 44 990 0.016 4 
12.00 12.34 313 160 0.140 6 

0.012 L-T 5.0 6.0 2.58 
20.00 20.00 42 680 0.077 5 
12.00 12.00 408 280 0.160 5 

0.021 T-L 5.0 6.0 2.58 
20.00 20.00 49 230 0.032 4 
12.00 12.00 250 370 0.101 6 

0.022 L-T 4.0 7.5 2.65 
20.00 20.56 42 820 0.057 5 
12.00 12.34 255 020 0.099 5 

8.012 & 0.012 L-T 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 411 270 0.184 9 
8.021 & 0.021 T-L 5.0 6.0 2.58 12.00 12.00 266 910 0.179 11 
8.022 & 0.022 L-T 4.0 7.5 2.65 12.00 12.34 307 350 0.128 10 

 
В таблице использованы обозначения: 
НВ – направление вырезки образца из листа (L-T – вдоль проката, T-L – поперек проката); 
B – ширина образца; 
d – диаметр отверстия; 
прив
мах нетто -ఙB/d=6 – максимальное напряжение нетто образца с произߙ/ఙߙ ∙ max неттоߪ =

вольным значением B/d, приведенное к максимальному напряжению нетто образца с B/d=6 ; 
Ñ – среднее значение долговечности (антилогарифм среднего значения логарифма дол-

говечности); 
SlgN  – рассеяние логарифма долговечности; 
n – количество испытанных образцов. 
Кривая усталости материала [4] при отнулевом нагружении аппроксимировалась степен-

ной зависимостью в виде: 
 

    lg N C m lg    , 
 

где C и m – экспериментальные константы.  
Отклонения максимальной и минимальной нагрузок от заданного значения в данных ис-

пытаниях на испытательных машинах не превышали 1.5% максимальной нагрузки Pmax. 
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Образцы вырезались как вдоль, так и поперек проката листов. 
Как видно по кривым усталости (рис. 2, 3), полученные значения долговечностей для об-

разцов-свидетелей (аналогичных реальному объекту, изготовленных из того же материала, по 
такой же технологии, что фюзеляж самолета МС-21, для испытаний и определения долговечно-
сти) заметно ниже долговечностей, анонсируемых в Авиационном справочнике [2]. 

 

 
 

Рис. 2. Кривые усталости образцов-свидетелей в виде полосы с отверстием  
из листа 1163РДТВ л.2.0 вдоль проката 

Fig. 2. Fatigue curves of witness-samples in the form of a strip with a hole  
from sheet 1163RDTV l.2.0 along the rolled metal 

 

 
 

Рис. 3. Кривые усталости образцов-свидетелей в виде полосы с отверстием  
из листа 1163РДТВ л.2.0 поперек проката 

Fig. 3.  Fatigue curves of witness-samples in the form of a strip with a hole  
from sheet 1163RDTV l.0.0 across the rolled metal 
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Значения констант кривой усталости [11] (брутто), использованные далее в расчётах, 

приведены в табл. 2. 
 

Таблица 2 
Table 2  

Параметры кривых усталости материала 1163РДТВ л.2,0 
The parameters of the material fatigue curves 1163RDTV l.2.0 

 
Направление вырезки образца C m 

Вдоль проката 9.749 4.17 
Поперек проката 9.065 3.58 

 
РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ НАПРЯЖЕННОГО СОСТОЯНИЯ 

 
Расчет напряжённого состояния соединения выполнен с помощью разработанного  

в ЦАГИ программного комплекса для расчета напряженного состояния и оценки долговечности 
до разрушения соединений элементов авиационных конструкций.  

Соединяемые элементы рассматриваются как стержни, работающие на растяжение и из-
гиб. Разработанная методика позволяет определять напряженное состояние соединений с уче-
том зависимости напряженного состояния от уровня нагружения, то есть геометрической нели-
нейности, с высокой точностью и быстродействием; позволяет определять матрицу податливо-
сти болтов и заклепок [6] с учетом влияния осевой затяжки, жесткости головок (гаек), техноло-
гии установки и деформаций сдвига крепежа. 

 
ТЕОРЕТИЧЕСКИЕ РАСЧЕТЫ И ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ 

КОНЦЕНТРАЦИИ   НАПРЯЖЕНИЯ 
 

 Xарактер рaспредeления напряжeний в пoлосе, oслаб-
ленной кpyглым отвеpcтием, и опредeлениe вeличины кoэф-
фициeнта кoнцентpaции напряжeния дается в сooтветствии 
с теopией упругocти. В лабораторных условиях МГТУ ГА 
проводились эксперименты с подобными пластинами из 
авиационного материала Д-16 толщиной t = 3,3 мм, шириной 
b = 199,4 мм.  Полоса с круглым отверстием  подвергалась 
растяжению на разрывной испытательной машине типа 
WDW. Тензодатчики, расположенные в разных частях пла-
стины, фиксировали деформацию. В поперечных сечениях, 
удаленных от отверстия, возникают только нормальные 
напряжения. Напряжение вблизи выреза фиксировалось зна-
чительно больше, чем на участке пластины, расположенном 
дальше от выреза [5, 8]. Эпюры, построенные по результатам 
экспериментальных исследований, имеют характерные очер-
тания. По пoказаниям тензoдатчикoв 4÷7 – напряжeния 
в сечeнии АВ рaспределены равнoмеpно, тензодатчики 1÷3 
и 1’÷3′ пoказывaют кoнцентрaцию напpяжений вблизи 
oтверcтия (рис. 4). 

Коэффициентом концентрации напряжений [5] будет 
являться отношение   ࢓࣌ах  ∕  ࣌૙. 

 
 

Рис. 4. Эпюры, построенные 
по результатам экспериментальных 

исследований 
Fig. 4. Plots based on the results 

of experimental studies 



Научный Вестник МГТУ ГА Том 23, № 03, 2020
Civil Aviation High Technologies Vol. 23, No. 03, 2020
 

34 

В ослабленном сечении  ࣌૙ =  (ࢊି࢈) ࢚ࡼ.  
Пpи дeйствии пepeменных нагрузoк мeста концентpации напряжeний являютcя подвер-

женными вoзникнoвeнию усталоcтных трeщин [20], что подтверждается экспериментальными 
данными. 

Поперечные стыки фюзеляжа (рис. 5,  6) имитировались трехрядными односрезными по-
перечными стыками двух пластин на накладке. Для уменьшения изгибных напряжений и при-
ближения условий работы образца к реальной конструкции на образцы при испытаниях уста-
навливали имитатор шпангоута. Направление проката у листов – долевое, у накладок – попе-
речное. Образцы выполнены из листов 1163РДТВ л. 2.0 и 2.5. 

 
 

 
 

Рис. 5. Образец поперечного стыка фюзеляжа на заклепках 
Fig. 5. Sample of the fuselage cross joint with rivets 

 

 
 

Рис. 6. Образец поперечного стыка фюзеляжа на болт-заклепках 
Fig. 6. Sample of the fuselage cross joint with high locks 

 
 
На рис. 7, 8 приведены характерные изломы поперечных стыков, полученные при испы-

таниях. 
 
 

  
 

Рис. 7. Разрушение   по галтельному переходу, например, образец 8.100 № 1, крепёж – заклёпки ЗУГА 
Fig. 7. Destruction of the fillet, for example, sample 8.100 No. 1, fasteners - rivets ZUGA 
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Рис. 8. Разрушение первого ряда листа по отверстиям под болт-заклёпки и перед замыкающими головками 

болт-заклёпок, листа, например, образец 8.110 № 1, крепёж – болт-заклёпки 5 мм 
 по ОСТ 1 11631 

Fig. 8. Destruction of the sheet first row through the holes for the bolt-rivets and in front of the locking heads of the 
bolt-rivets of the sheet, for example, sample 8.110 No. 1, fasteners – high locks 5 mm according to OST 1 11631 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ  И  ОБСУЖДЕНИЕ  ПОЛУЧЕННЫХ  РЕЗУЛЬТАТОВ 

 
Pаспределeниe напpяжений в зoнах кoнцентрaции  мoжет быть нaйденo мeтодами теopии 

упрyгости или экспеpиментaльными. Tочное решениe подoбных зaдач во мнoгих слyчаях не 
удaется. Поэтoмy кpoме экспepиментальных данныx чаcто пoльзуютcя чиcлeнными метoдами, 
пoзвoляющими полyчить результaты с дoстаточной точнocтью. 

Теopетические paсчеты и экспepиментальные исследoвания пoдтвеpждaют, чтo пpи 
плавнoм измeнении фoрмы и paзмеров тел метoды сопpoтивления матepиалов пoзволяют с 
дoстаточной тoчнoстью оценивaть напpяженно-дефоpмиpoванное cocтояние в любoй тoчке пла-
стины. Но в зoнах с резким измeнениeм фopм и paзмеров тeл, а тaкже в зoнах кoнтактa дeталeй 
проявляется явление концентрации напряжений. В общем случае концентрация напряжений 
зависит от формы и размеров тела, вида концентратора, его размеров и расположения, от харак-
тера нагружения (одноосное растяжение, растяжение по двум направлениям, изгиб). Концен-
трация напряжения оказывает значительное влияние на прочность при переменных, динамиче-
ских и статических нагрузках. Особенно неблагоприятно влияет при динамической нагрузке, в 
силу того, что удельная работа внутренних сил пропорциональна квадрату напряжений и энер-
гия удара концентрируется в ослабленных местах. По результатам испытаний выявлено три ос-
новных типа разрушения: по нагруженному отверстию, по головкам заклёпок и по галтельному 
переходу.  ЦАГИ проведен анализ результатов экспериментальных исследований долговечно-
сти образцов, имитирующих различные варианты стыков фюзеляжа самолета МС-21, сделаны 
выводы, даны рекомендации. 
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DETERMINATION OF DURABILITY OF SAMPLES MODELING  
THE MS-21 FUSELAGE LONGITUDINAL AND CROSS JOINTS 

 
Vera K. Harina1 

1Moscow State Technical University of Civil Aviation, Moscow, Russia 
 

ABSTRACT 
 

Aircraft airworthiness maintenance is carried out by a number of measures guaranteeing safe operation. TsAGI, SibNIIA, GosNIIGA 
and other organizations with a highly-efficient laboratory base conduct tests and studies of structures and structural elements to 
determine or extend the operational life in stages. The tests require the capability to recreate complex loading spectra and they can be 
lengthy and expensive. One of the main problems encountered during testing is its forcing. Forcing reduces the test time while 
maintaining the equivalence of the fatigue damage and structural failure accumulation mechanisms under real and model loading. For 
every stage, the operational life limit and durability, guaranteeing flight safety, are determined on the basis of laboratory tests, 
operation tests and prediction of expected operating conditions. At every stage, information about the emerging defects is 
accumulated, additional tests are carried out and technical measures, determining the aircraft structure or structural elements 
operational life and durability, are developed, and design, manufacture, maintenance and repair deficiencies are identified. One of the 
key issues is the fracture mechanics, which the assessment of the aircraft structures survivability is based on. The fatigue failure 
mechanism depends on many factors: operational load or its model; stress condition that occurs during testing; the material, which 
the structural elements are made of. Fatigue failure begins with the microcracks in the structural element weakened area. Under the 
loads action, often being a random process, the cracks propagation is quite intense and it leads to the destruction of the structure. To 
determine the durability of the samples, modeling the MS-21 fuselage longitudinal and cross joints, theoretical calculations and 
experimental studies were carried out, and it allowed to judge about the compliance of the results obtained by the loaded hole. 
 
Key words: airworthiness maintenance, operational life extension, structural elements durability, fatigue failure. 
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