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МЕТОД РАСЧЕТА УСТАЛОСТНОГО ПОВРЕЖДЕНИЯ РЕГУЛЯРНЫХ  

ЗОН КРЫЛА САМОЛЕТА ПРИ СЛУЧАЙНОМ НАГРУЖЕНИИ  

НА ЭТАПАХ ТИПОВОГО ПОЛЕТА  
 

В соответствии с нормами лётной годности, конструкция самолёта должна обладать эксплуатаци-

онной живучестью, то есть, иметь возможность сохранять работоспособность при наличии допу-

стимых повреждений. Однако, накапливаясь выше определённого уровня, повреждения вызывают 

усталостное разрушение конструкции, в виде микро- и субмикротрещин, таким образом снижая её 

прочностные характеристики. В настоящее время сформировано несколько подходов к обеспечению 

безопасности конструкции самолётов по условиям прочности. Одним из них является установление 

безопасного ресурса (безопасной долговечности). Этот принцип подразумевает, что в течение уста-

новленного срока службы изделия, в нём не будут возникать повреждения, снижающие прочность 

ниже допустимого уровня. Ресурс самолёта ограничен «сверху» долговечностью регулярных зон пла-

нера. Поэтому прогнозирование долговечности конструкции крыла самолета на этапе проектирова-

ния является фундаментальной инженерной задачей для обеспечения его безопасности и экономиче-

ской эффективности. В то же время, первым этапом для борьбы с усталостным повреждением са-

молётов на этапе проектирования является сбор и оценка эксплуатационных нагрузок самолёта-

аналога. Однако на этапе проектирования новой модели самолёта, получение таких данных не всегда 

возможно. Поэтому целью данной статьи является разработка метода расчета усталостного по-

вреждения на стадии возникновения трещин и дальнейшая оценка долговечности регулярных зон кры-

ла транспортного самолета с учетом условий его эксплуатации. Задачи: обособить факторы, опре-

деляющие долговечность самолёта при полёте в неспокойном воздухе, провести учёт асимметрии 

нагрузок и накопленных повреждений, возникающих на каждом этапе в течение всего полёта самолё-

та, определить ресурс самолёта в зависимости от профиля типового полёта. Метод базируется на 

стандартизированной модели атмосферной турбулентности, профилях типовых полетов, усталост-

ных характеристиках материалов, гипотезе линейного суммирования повреждений и расчету по но-

минальным напряжениям. В итоге, сопоставление вычисленных данным методом интегральной по-

вторяемости перегрузок и эквивалентных изгибающих моментов с результатами обработки данных 

лётных испытаний показало хорошее согласование. Выводы. Научная новизна работы состоит в том, 

что был разработана метод расчёта усталостного повреждения регулярных зон крыла с учётом 

предполагаемого профиля полёта самолёта. Предложенный метод позволяет провести предвари-

тельную оценку ресурса при проектировании самолёта без использования данных об эксплуатацион-

ных нагрузках самолёта-аналога, а также оценить остаточный ресурс планера в процессе его эксплу-

атации. 
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Введение 

 
На сегодняшний день авиационная техника 

может быть конкурентоспособной, лишь обладая 

большим ресурсом при минимально возможном ве-

се. Наблюдается постоянное ужесточение требова-

ний к надежности и ресурсу планера самолета. Со-

временные исследования показывают, что наиболее 

достоверной является оценка усталостного повре-

ждения конструкции по фактической эксплуатации 

изделия [1 - 4]. 

Для крыла большого удлинения основным по-

вреждающим силовым фактором (ПСФ) Х может 

выступать перегрузка, изгибающий момент, напря-

жения – параметры, характеризующие напряженное 

состояние конструкции и, следовательно, ее уста-

лостное повреждение в зависимости от внешних 

возмущений. В летных испытаниях (ЛИ) и даль-

нейшей эксплуатации самолета регистрируют пере-

грузки в центре тяжести, реже измеряют изгибаю-

щие моменты в предварительно препарированных 

сечениях крыла с помощью тензометрии. После об-
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работки этих данных, которые носят случайный ха-

рактер, переходят к каким-либо эквивалентам уста-

лостного повреждения [5, 6]. 

Такой подход к оценке израсходованного и 

остаточного ресурса конструкции эффективен, но на 

стадии проектирования самолета данные ЛИ отсут-

ствуют. Также нельзя утверждать однозначно, изме-

рения и обработка каких именно силовых факторов 

позволяют выполнить более точный анализ уста-

лостного повреждения конструкции крыла. Поэтому 

при проектировании самолета для оценки предпола-

гаемой нагруженности его конструкции в полете 

используют накопленные статистические данные 

самолета-аналога [7] с многочисленными поправка-

ми, которые учитывают геометрические и летно-

технические отличия между рассматриваемыми из-

делиями. После изготовления первых летных экзем-

пляров и проведения ЛИ выполняют корректировку 

величины проектного ресурса и, в случае необходи-

мости, доработку конструкции. 

Максимально возможный ресурс конструкции 

крыла соответствует ресурсу его регулярных зон – 

участков конструкции с неустранимыми концентра-

торами напряжений в виде продольных заклепочных 

или болтовых швов в панелях крыла. Преждевре-

менное усталостное разрушение регулярной зоны 

крыла самолета в эксплуатации недопустимо. Тре-

щины в таких зонах носят многоочаговый характер 

и не поддаются ремонту. Зоны конструктивных 

нерегулярностей стремятся довести по ресурсу до 

регулярных зон путем местных усилений. 

Целью данной статьи является разработка ме-

тода расчета усталостного повреждения регулярных 

зон конструкции крыла в типовом полете на основе 

случайной функции повторения перегрузок в центре 

тяжести самолета, рассчитываемой по профилю ти-

пового полета. 

 

1. Теоретические основы исследования 

 
Работы [3, 4] показывают довольно близкое со-

гласование данных расчётов долговечности при ис-

пользовании плотностей распределения энергий 

деформаций, а также плотностей распределения 

нагрузок с данными экспериментов. 

В работе [8] показано, что использование мо-

дели непрерывной атмосферной турбулентности по 

Карману, регламентированной как нормами FAR-

25 (G) [9], так и отраслевым стандартом «Модель 

турбулентности атмосферы» [10], позволяет с доста-

точной точностью определить повторяемость поры-

вов, действующих на самолет, с учетом параметров 

профиля типового полета. Согласно [9, 10] спек-

тральная плотность мощности (СПМ) интенсивно-

стей скоростей воздушных порывов имеет вид: 
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где   – пространственная частота, [1/ м] ; 

L  – интегральный масштаб турбулентно-

сти, ]м[ ; 

W  – интенсивность вертикальной скорости 

воздушных порывов, которую можно определить с 

помощью ее среднеквадратических значений (СКО) 

как: 
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Функция плотности распределения СКО W  

при полете в турбулентной атмосфере зависит от 

высоты полета на рассматриваемом этапе и может 

быть выражена так [10]: 
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где 1P , 2P  – вероятность полета в зонах умеренной 

и интенсивной турбулентности соответственно; 1b , 

2b  – коэффициенты, характеризующие умеренную 

и интенсивную турбулентность, ]с/м[ . 

Удобнее работать с приведенной спектральной 

плотностью: 
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Тогда, выражение для СПМ повреждающего 

фактора Х примет следующий вид: 
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где  X   – передаточная функция ПСФ.  

В статье [11] путем анализа реакции жесткого 

крыла на действие гармонического вертикального 

порыва получена передаточная функция прираще-

ний вертикальной перегрузки yn  в центре тяжести 

самолета: 
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где  
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где   – плотность воздуха, ]м/кг[ 3 ; 

V  – скорость полета, ]с/м[ ;  


yC  – производная коэффициента подъемной си-

лы крыла по углу атаки  ; 

крS  – площадь крыла, ]м[ 2 ; 

M  – масса самолета, ]кг[ ; 

g  – ускорение свободного падения, ]с/м[ 2 ; 

b  – полухорда крыла, ]м[ . 

Необходимо отметить, что в статье [12] разра-

ботана методика учета упругости конструкции кры-

ла самолета при расчете передаточных функций 

ПСФ. В общем случае задача определения аэро-

упругих колебаний крыла в полете не имеет анали-

тического решения. Предложенная методика осно-

вана на решении динамической задачи вынужден-

ных колебаний крыла методом конечных элементов. 

Частичный анализ аэроупругости конструкции са-

молета [12, 13] показал, что упругая составляющая 

влияет на некоторые вероятностные параметры про-

цесса случайного нагружения крыла. Для самолетов 

транспортной категории это влияние незначительно, 

однако для более точной оценки требуются допол-

нительные исследования. 

Предполагая линейную зависимость между 

приращениями перегрузки в центре тяжести самоле-

та и изгибающего момента по размаху крыла в гори-

зонтальном полете, получим передаточную функ-

цию приращений изгибающего момента 

 

  ,M)(
yX nГПjXjM    (8) 

 

где 
ГПjXM  - величины изгибающих моментов в 

рассматриваемом сечении крыла на различных ре-

жимах горизонтального полета.  

Можно считать, что 
ГПjXM  зависит от теку-

щей массы самолета, массы топлива в консоли кры-

ла и программы выработки топлива из крыльевых 

баков. Однако авторы [14] показали, что для слож-

ных профилей полета при расчете величины 
ГПjXM  

следует также учитывать нагрузку на горизонталь-

ное оперение (ГО) самолета, которая, в свою оче-

редь, зависит от скоростного напора и условий ра-

боты механизации крыла. 

Ранее, в статье [15], предложена методика рас-

чета долговечности регулярных зон крыла неманев-

ренного самолета при случайном нагружении с уче-

том параметров профиля типового полета. Методика 

базируется на принятой в отрасли гипотезе линей-

ного суммирования усталостных повреждений и 

расчете долговечности по номинальным напряжени-

ям. 

Формула линейного суммирования усталост-

ных повреждений на этапе типового полета имеет 

вид: 

 ,1
N

dn
  (9) 

 

где dn  – повторяемость циклов нагрузки X  за 

единицу времени: 

 

   ,XdXNdn    (10) 

 

где N  – суммарное число циклов до разрушения;  

 X  – плотность распределения амплитуд 

ПСФ. 

Так как атмосфера представляет собой совокуп-

ность зон с интенсивностью скоростей порывов воз-

духа, изменяющейся от зоны к зоне, то при полете в 

i-й зоне в условиях постоянной интенсивности Wi  

 

 ,TNN i0i   (11) 

 

где 0N  – среднее число пересечений нагрузками 

нулевого уровня в единицу времени;  

iT  – долговечность при полете в зоне с постоян-

ной интенсивностью Wi . 

В общем случае согласно формуле Райса [16] 
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Величина i0N  зависит от скорости полета jV , 

которая меняется на этапах типового полета j , 

включающих набор высоты, крейсерский полет, 

снижение. Плотность распределения амплитуд ПСФ 

X  подчиняется закону Рэлея [17]: 
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где 
2

X  – дисперсия стационарного случайного 

процесса нагружения: 
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Число циклов до разрушения при регулярном 

нагружении N  получим из уравнения кривой уста-

лости: 
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где A , m  – параметры уравнения кривой устало-

сти, получаемые экспериментально; 

S  – действующие напряжения. 

При испытании образцов со свободным отвер-

стием из сплава В95пчТ2 при отнулевом цикле 

нагружения получены следующие коэффициенты 

кривой усталости, выраженной через максимальные 

напряжения (МПа) [18]: 4m  , 
1310664,3A  . 

Рассмотрим в качестве ПСФ перегрузку в цен-

тре тяжести самолета. Текущий цикл переменной 

нагрузки можно представить так: 
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В таком случае имеем асимметричный цикл 

нагружения. Для определения эквивалентной пере-

грузки отнулевого цикла нагружения воспользуемся 

формулой Одинга [19]: 
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а текущие переменные напряжения S  в зависимости 

от возникающего приращения перегрузки yn  вы-

числим как: 
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где jГПS  – напряжения в рассматриваемом сечении 

крыла при единичной перегрузке на j-ом этапе гори-

зонтального полета, которые линейно зависят от 

изгибающего момента. 
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где рS  – напряжения в конструкции крыла при дей-

ствии изгибающего момента рXM  в статическом 

расчете. 

С учетом (17) и (18) зависимость для определе-

ния числа циклов до разрушения (15) при регуляр-

ном нагружении на j-ом этапе примет вид: 

 

    .An1n2SN 2

m

yyj
m
ГПj    (20) 

 

Долговечность при полете в турбулентной ат-

мосфере с постоянной интенсивностью Wi , вы-

числим по формуле: 
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      (21) 

 

Рассмотрим случай, когда самолет пересекает n 

зон с различной интенсивностью атмосферной тур-

булентности Wi  в каждой зоне. Усталостное по-

вреждение конструкции, накапливаемое на j-ом эта-

пе, можно найти по соотношению 

 

 ,
T

p
D

n

1i ji

i
j 



  (22) 

 

где ip  – относительная доля нахождения само-

лета в i-ой турбулентной зоне. 

Вследствие того, что распределение интенсив-

ностей турбулентных зон подчиняется плотности 

распределения (3), выражение (22) может быть пе-

реписано в следующем виде: 

 

 
 

.
T

f
D

n

1i ji

WiW
j 




  (23) 

 

Запишем интеграл в знаменателе правой части 

уравнения (21) так: 
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 (24) 

 

тогда, с учетом (23), получим зависимость для 

расчета усталостного повреждения регулярной зоны 

конструкции крыла на j-ом этапе типового полета 

 

 ,I
A

SN
D

W

jj
m
ГПj0

j 


   (25) 

 

где   WiWn dfII

Wi

yW
 



 ; j  – время полета 

на j-ом этапе. 

Суммарное усталостное повреждение от слу-

чайных ветровых нагрузок за типовой полет соста-

вит 

 

 W

m
k k

р m

сл j 0 j X ГП j j

j 1 j 1Xр

I S
D D (N M ).

A M



 
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 
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В практических приложениях часто использу-

ют [20, 6] понятие об эквивалентном изгибающем 

моменте – условном моменте, за один цикл прило-

жения которого конструкция получает усталостное 

повреждение, равное повреждению от всего спектра 

нагрузок за полет. Обозначим максимальное значе-

ние эквивалентного момента отнулевого цикла 

нагружения 
j.эквM . Учитывая линейную зависи-

мость напряжений в конструкции от изгибающего 

момента, имеем эквивалентное напряжение 

 

 .
M

S
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рX

р
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Усталостное повреждение конструкции на j-ом 

этапе полета составит 
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Так как левые части уравнений (25) и (28) равны, 

можно приравнять и их правые части, откуда экви-

валентный изгибающий момент на j-ом этапе типо-

вого полета, с учетом (19), будет равен 

 

 m
j0jГПXj.экв W

INMM  .  (29) 

 

Циклический характер нагрузок на конструк-

цию обусловлен маневрированием, полетом в тур-

булентной атмосфере, когда восходящие порывы 

приводят к положительному приращению перегру-

зок, а нисходящие – отрицательному, неровностями 

взлетно-посадочной полосы. Большой вклад в сум-

марное усталостное повреждение конструкций са-

молетов транспортной категории вносит огибающий 

полетный цикл нагружения земля-воздух-земля 

(ЗВЗ), который характеризуется наибольшими 

нагрузками, закономерно встречающимися один раз 

за полет [19]. 

Для расчета максимальной положительной 

нагрузки цикла ЗВЗ необходимо знать параметры 

интегральной повторяемости ПСФ за полет. Соглас-

но [10] повторяемость вертикальных приращений 

перегрузок при воздействии вертикальных скоро-

стей воздушных порывов на j-ом этапе полета сле-

дует определять по формуле 
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   (30) 

 

где WA  – коэффициент передаточной функции от 

вертикального порыва к перегрузке, для каждого j-

го этапа типового полета: 
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Интегральная повторяемость приращений пе-

регрузки за один полет составит 

 

    .nFnF
n

1j

yjy 
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Согласно рекомендациям ЦАГИ [18] для опре-

деления приращения ЗВЗ
maxyn  максимума цикла ЗВЗ, 

необходимо принимать 

 

   .694,0nF ЗВЗ
maxy                     (33) 

 

Тогда, максимальное значение перегрузки в 

цикле ЗВЗ составит 
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 .n1n ЗВЗ
maxy

ЗВЗ
maxy                    (34) 

 

В качестве минимума цикла ЗВЗ при движении 

самолета по земле обычно принимают значение, 

пропорциональное нагружению в горизонтальном 

полете: 

 

 ,kn ЗВЗ
miny

  (35) 

 

где k  – осредненный коэффициент, для самолетов 

транспортной категории рекомендуют 5,0k   [19]. 

Тогда эквивалентное значение перегрузки от-

нулевого цикла нагружения, соответствующего дей-

ствующему циклу ЗВЗ, найдем по формуле Одинга 

 

  ЗВЗ ЗВЗ ЗВЗ ЗВЗ

y.экв. ymax ymax yminn n n n .    (36) 

 

 Вычислив по формулам (30 - 36) эквивалент-

ную перегрузку 
ЗВЗ

.экв.yn  цикла ЗВЗ, соответствующие 

ей эквивалентные напряжения  можно определить 

по соотношению 
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Напряжение в элементе конструкции в гори-

зонтальном полете 
ГПS  – величина переменная 

вследствие изменения веса самолета за счет выра-

ботки топлива. Максимальная турбулентность атмо-

сферы наблюдается на малых высотах, т.е. на этапах 

набора высоты и снижения. С учетом выработки 

топлива в крыльевых баках наибольшее напряжение 

в конструкции соответствует этапу набора высоты, 

когда вес самолета максимален. В связи с этим, с 

некоторым запасом, принимаем в расчете повре-

ждения от цикла ЗВЗ величину изгибающего мо-

мента 
1XM  на этапе взлета, тогда  
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Число циклов до разрушения при регулярном 

нагружении эквивалентными напряжениями цикла 

ЗВЗ определим по формуле 
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Усталостное повреждение от цикла ЗВЗ за один 

типовой полет составит 
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Суммарное повреждение за типовой полет 

включает повреждение от случайных нагрузок и от 

закономерно повторяющегося цикла ЗВЗ 
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В некоторых случаях, в зависимости от кон-

структивно-силовой схемы самолета, в уравнение 

(41) может быть добавлено усталостное поврежде-

ние конструкции на наземных режимах эксплуата-

ции. 

С учетом формул (19) и (28) эквивалентный из-

гибающий момент за весь типовой полет будет ра-

вен 
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Долговечность конструкции в числе типовых 

полетов 
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Ресурс конструкции в числе типовых полетов 
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



T ,                                (44) 

 

где   – нормируемый суммарный коэффициент 

надежности [22]. 

Ресурс в летных часах 

 

 ,ГПTT                           (45) 

 

где ГП  – время типового полета. 
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2. Сопоставление с результатами ЛИ 

 
В качестве примера рассмотрим самолет транс-

портной категории со взлетным весом 38 тонн и 

размахом крыла 32 м. Рассмотрим эксплуатацию 

самолета на пожаротушение, профиль полета кото-

рого показан на рис. 1. 

 

 
 

Рис. 1. Профиль типового полета самолета  

на пожаротушение: 0-1 руление, 1-2 взлёт, 2-3 набор 

высоты до 2000м, 3-4 горизонтальный полёт 2000м, 

4-5 снижение от 2000м, 5-6 горизонтальный полёт 

400м, 6-7 снижение от 400м, 7-8 забор воды,  

8-9 набор высоты до 400м, 9-10 горизонтальный 

полёт 400м, 10-11 снижение 100м, 11-12 сброс воды, 

12-13 набор высоты до 400м, 13-14 набор высоты  

до 2000м, 14-15 горизонтальный полёт 2000м,  

15-16 снижение до 200м, 16-17 круг, посадка 

 

В результате проведения ЛИ, после статисти-

ческой обработки экспериментальных данных си-

стемы регистрации параметров режимов полета ме-

тодом полных циклов по 17 полетам на пожароту-

шение, получены интегральные повторяемости при-

ращений перегрузки в центре тяжести самолета на 1 

км пути на воздушных участках конвейеров (этапы 

полета 6-13, рис. 1). Также проведена обработка 

данных ЛИ для полетных реализаций изгибающих 

моментов в четырех сечениях крыла [23].  

Осредненная по 17 полетам интегральная по-

вторяемость приращений перегрузки и теоретиче-

ская, вычисленная по формуле (31) с учетом пара-

метров профиля типового полета (рис. 1), представ-

лены на рис. 2. 

 

 
Рис. 2. Интегральная повторяемость приращения 

перегрузки в центре тяжести самолета  

на воздушных участках конвейеров,  

приведенная к 1 км 

На рис. 3 показаны эквивалентные изгибающие 

моменты за полет для четырех сечений по размаху 

крыла Z, полученные в результате обработки летных 

данных, и 
эквM , вычисленные теоретически по 

формуле (42) с учетом параметров профиля типово-

го полета. 

 

 
 

Рис. 3. Эквивалентные изгибающие моменты  

по сечениям крыла за типовой полет 

 

На рис. 4 приведены результаты расчета уста-

лостного повреждения регулярной зоны конструк-

ции крыла самолета D
 за типовой полет, вычис-

ленные на основании расчетной интегральной по-

вторяемости перегрузок, а также по измеренным в 

ЛИ 
эквM . 

 

 
 

Рис. 4. Усталостное повреждение D
 регулярной 

зоны конструкции крыла самолета за типовой полет 

 

Как видно из графиков, расчетные характери-

стики нагруженности конструкции в типовом поле-

те, вычисленные по предложенному методу, не про-

тиворечат результатам обработки данных ЛИ. В 

наиболее нагруженном, корневом сечении крыла 

отличие между расчетным и экспериментальным 

значениями эквM  составляет 3,2%. 

 

Выводы 
 

Разработан метод расчета усталостного повре-

ждения регулярных зон конструкции крыла с уче-



ISSN 1727-7337 (print) 

АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2021, № 3(171)               ISSN 2663-2217 (online) 

 

20 

том параметров профиля типового полета на этапе 

проектирования самолета. Метод основывается на 

принятой в отрасли линейной гипотезе суммирова-

ния усталостных повреждений и расчете долговеч-

ности по номинальным напряжениям. Предлагае-

мый метод позволяет учесть предполагаемые пара-

метры типового полета на стадии проектирования 

самолета. 

Сопоставление вычисленной интегральной по-

вторяемости перегрузок и эквивалентных изгибаю-

щих моментов с результатами обработки данных ЛИ 

показали хорошее согласование численных и экспе-

риментальных данных. Результаты расчета уста-

лостного повреждения конструкции по перегрузкам 

в центре тяжести самолета не существенно отлича-

ются от расчета по эквивалентным изгибающим мо-

ментам в различных сечениях крыла. В дальнейшем 

это позволяет работать с любым типом ПСФ в поле-

те при использовании непрерывной модели атмо-

сферной турбулентности. 

Разработанный метод может быть взят за осно-

ву методики оценки проектного, израсходованного 

и остаточного ресурса конструкции с учетом факти-

ческой истории эксплуатации самолета. 
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МЕТОД РОЗРАХУНКУ ВТОМНОГО ПОШКОДЖЕННЯ РЕГУЛЯРНИХ ЗОН КРИЛА ЛІТАКА  

ПРИ ВИПАДКОВОМУ НАВАНТАЖЕННІ НА ЕТАПАХ ТИПОВОГО ПОЛЬОТУ 

П. О. Фомичов, Т. С. Бойко, О. О. Севостьянов 

Відповідно до норм льотної придатності, конструкція літака повинна мати таку важливу якість як екс-

плуатаційна живучість, тобто, мати можливість зберігати працездатність при наявності припустимих пош-

коджень. Однак, накопичуючись вище певного рівня, пошкодження викликають утомлююче руйнування 

конструкції, у вигляді прояву мікро- та субмікротріщин, таким чином знижуючи міцневі характеристики 

конструкції. В даний час сформовано кілька підходів до забезпечення безпеки конструкції літаків за умова-

ми міцності. Одним з них є встановлення безпечного ресурсу (безпечної довговічності). Цей принцип має на 

увазі, що протягом встановленого терміну служби виробу, в ньому не будуть виникати пошкодження, що 

знижують міцність нижче припустимого рівня. Ресурс літака обмежений «зверху» довговічністю регулярних 

зон планера. Тому прогнозування довговічності конструкції крила літака на етапі проектування є фундамен-

тальним інженерним завданням для забезпечення його безпеки і економічної ефективності. У той же час, 

першим етапом для боротьби з втомним пошкодженням літаків на етапі проектування є збір і оцінка експлу-

атаційних навантажень літака-аналога. Однак на етапі їх проектування нової моделі літака, отримання таких 

даних не завжди можливо. Тому метою даної статті є розробка методу розрахунку втомного пошкодження 

на стадії виникнення тріщин і подальша оцінка довговічності регулярних зон крила транспорт-ного літака з 

урахуванням умов його експлуатації. Завдання: відокремити фактори, що визначають довго-вічність літака 

при польоті в неспокійному повітрі, провести облік асиметрії навантажень і накопи-них ушкоджень, що ви-

никають на кожному етапі протягом усього польоту літака, визначити ресурс літака в залежності від профі-

лю типового польоту. Метод базується на стандартизованої моделі атмосферної турбулентності, профілях 

типових польотів, втомних характеристиках матеріалів, гіпотезі лінійного підсумовування пошкоджень і 

розрахунку по номінальній напрузі. В підсумку, зіставлення обчислених інтегрального повторення переван-

тажень і еквівалентних згинальних моментів з результатами обробки даних льотних випробувань показало 

добре узгодження даних. Висновки. Наукова новизна роботи полягає в тому, що було розроблено метод 

розрахунку втомного пошкодження регулярних зон крила з урахуванням запланованого профілю польоту 

літака. Запропонований метод дозволяє провести попередню оцінку ресурсу при проектуванні літака без 

використання даних з експлуатаційних навантажень літака-аналогу, а також оцінити залишковий ресурс 

планера в процесі його експлуатації.  

Ключові слова: метод розрахунку; випадкове навантаження; крило; втома. 
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METHOD OF FATIGUE CALCULATION OF DAMAGE IN AIRCRAFT’S WING REGULAR ZONES 

UNDER RANDOM LOADING AT DIFFERENT STAGES OF A TYPICAL FLIGHT 

P. Fomichev, T. Boiko, A. Sevostyanov 

In accordance with the airworthiness standards, the aircraft structure must be operationally survivable, it means 

that structure must be able to remain efficiency in the presence of admissible damage. But, accumulating above than 

a certain level, damages cause fatigue failure of the structure, in the form of micro- and submicrocracks, thus reduc-

ing its strength characteristics. Currently, several approaches have been formed to ensure the safety of an aircraft 

structures in terms of strength. One of them is ensuring a safe resource (safe durability). This principle implies that 

during the specified service life of the product, no damage will occur in it, reducing the strength below the permissi-

ble level. The aircraft resource is limited “from above” by the durability of the regular zones of airframe. Therefore, 

predicting the durability of an aircraft wing structure at the design stage is a fundamental engineering problem to 

ensure its safety and economic efficiency. At the same time, the first step in dealing with aircraft fatigue damage at 

the design stage is the collection and assessment of the operational loads of the analog aircraft. However, at the de-

sign stage of a new aircraft model, obtaining such data is not always possible. Therefore, the purpose of this 

article is to develop a method for calculating fatigue damage at the stage of cracking and assessing the durability 

of regular zones of a transport aircraft wing, taking into account the conditions of its operation. The tasks to be 

solved are: to isolate the factors that determine the durability of the aircraft at flying in turbulent air; to take into 

account the asymmetry of loads and accumulated damage that occurs at each stage during the entire flight of the 

aircraft; to determine the aircraft's resource depending on the profile of a typical flight. The method is based on a 

standardized atmospheric turbulence model, typical flight profiles, fatigue characteristics of materials, the hypothe-

sis of linear summation of damages and calculation based on nominal stresses. As result, comparison between the 

calculated integral repeatability of overloads and equivalent bending moments with the results of processing flight 

test data showed good agreements. Conclusions. The scientific novelty of the work lies in the fact that a method for 

calculating the fatigue damage of the regular wing zones, taking into account the expected flight profile of the air-

craft was developed. This means that the proposed method makes it possible to carry out a preliminary assessment 

of the resource when designing an airplane without using data on the operational loads of an analogue airplane, and 

also estimate the residual resource of the airplane during its operation.   

Keywords: calculation method; random loading; wing; fatigue damage; durability; typical flight. 
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