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КОНТРОЛЬ ТЕХНИЧЕСКОГО СОСТОЯНИЯ САМОЛЕТОВ  

В ПРОЦЕССЕ ВИБРАЦИОННЫХ ИСПЫТАНИЙ  

В. А. Бернс 

Для эффективной и безопасной эксплуатация авиационной техники необходимо обес-

печение соответствия технического состояния летательных аппаратов требованиям, установ-

ленным нормативно-технической документацией на эти объекты. Одним из методов решения 

данной проблемы является выявление и устранение дефектов, возникающих в процессе про-

изводства и эксплуатации изделий. Такие дефекты оказывают, как правило, непосредствен-

ное влияние на структурные параметры, характеризующие техническое состояние авиацион-

ной техники.  

Методы вибродиагностики изделий по результатам испытаний можно разделить на три 

группы. К первой группе отнесем методы обнаружения дефектов по изменению параметров 

собственных тонов колебаний, заложенных в изделия при их проектировании [1–7]. Необхо-

димо отметить, что во многих случаях даже относительно большое повреждение не приводит 

к значительному изменению таких основных модальных параметров, как частоты и формы 

собственных колебаний. К тому же параметры собственных тонов являются интегральными 

характеристиками, а местоположение и размер дефекта — дифференциальными. Всё это за-

трудняет однозначную идентификацию дефекта [8]. 

Вторую группу составляют методы обнаружения дефектов (например, трещин) по из-

менению параметров распространения упругих волн по изделию [9–13]. Но если в его кон-

струкции присутствуют отверстия, вырезы и другие неоднородности, то использование таких 

методов весьма затруднительно.  

Если изделие проектировалось как механическая система либо с линейными динамиче-

скими характеристиками, либо с заданными нелинейностями, то появление дополнительных 

отклонений от характеристик линейной системы может являться следствием появления де-

фектов. В третьей группе методов для обнаружения дефектов предлагается использовать та-

кие идентификационные признаки, как возникновение суб- и супергармонических резонан-

сов, искажения фазовых портретов, фигур Лиссажу и других портретов колебаний [14–23].  

1. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

В расчетных и экспериментальных исследованиях было установлено:  

- идентификационным признаком сухого трения в опорах отклоняемых поверхностей 

могут являться искажения фазовых портретов колебаний элементов конструкций, находя-

щихся в этих соединениях [17];  

- контроль зазоров (люфтов) в механических проводках управления самолетом можно 

производить по фигурам Лиссажу, построенным по сигналам акселерометров, установлен-

ных на качалках и тягах проводки [18, 20, 21];  

- о наличии зазоров в проводках управления и зазоров стыках агрегатов можно судить 

по характерным искажениям портретов вынужденных колебаний объектов контроля [21]; 

- по искажениям портретов колебаний можно обнаруживать трещины в элементах кон-

струкций летательных аппаратов [22, 23].  

Целью работы являлась разработка методики контроля дефектов в конструкциях лета-

тельных аппаратов по искажениям портретов вынужденных колебаний в процессе любых 

вибрационных испытаний: модальных испытаний, технологических вибрационных испыта-
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ний, испытаний на вибропрочность и виброустойчивость. Для достижения поставленной це-

ли нужно автоматизировать анализ портретов колебаний. Необходим также способ поэтап-

ного выявления всех зазоров в объекте испытаний, которые приводят к искажениям портре-

тов колебаний. Это позволит определять местоположения зазоров, а в ряде случаев и оцени-

вать их величины.  

2. МЕТОДИКА КОНТРОЛЯ 

Методика диагностирования дефектов в конструкциях летательных аппаратов по иска-

жениям портретов колебаний заключается в следующем: на конструкции вблизи подвижных 

соединений и мест стыковки или крепления агрегатов и оборудования, а также в наиболее 

нагруженных местах устанавливаются датчики ускорений. Затем с помощью источников 

гармонических вибраций возбуждаются вынужденные колебания конструкции. Эти колеба-

ния фиксируются акселерометрами и представляются в виде портретов: вертикальная раз-

вертка пропорциональна сигналу датчика, а горизонтальная – первой гармонике сигнала, 

сдвинутой по фазе на π/2. Такой портрет колебаний для линейной динамической системы 

является окружностью. Наличие дефектов сопровождается нелинейными искажениями порт-

ретов колебаний из-за соударения элементов конструкции в зазорах, схлопывания трещин, 

трения в вершинах трещин и подвижных соединениях. Для численной оценки искажений из 

ряда Фурье для портрета колебаний вычитается первая гармоника, в остатке ряда определя-

ется абсолютный максимум за период колебаний, величина которого Ψ принимается за па-

раметр искажений. Величина параметра Ψ нормируется и обозначается как ξ. Строится рас-

пределения ξ по объекту контроля. По расположениям локальных максимумов искажений 

определяются местоположения дефектов.  

В расчетах параметра ξ использовались два вида нормирования искажений Ψ, условно 

названные глобальным и локальным. При глобальном нормировании величина Ψ относилась 

к амплитуде первой гармоники в контрольной точке конструкции. Предлагается принимать в 

качестве контрольной такую точку, в которой амплитуда колебаний первой гармоники 

наибольшая. В случае локального нормирования имеем: 
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где (A1)i – амплитуда колебаний первой гармоники; i – номер канала измерений.  

Глобальное нормирование необходимо для анализа распределения искажений портре-

тов колебаний по всему изделию. Поскольку частоты вибрационного нагружения объектов 

испытаний находятся обычно в окрестности их собственных частот, то нужно исключить по-

явление ложных локальных максимумов искажений. Это происходит из-за того, что некото-

рые акселерометры могут быть установлены вблизи узлов форм собственных колебаний кон-

струкции.  

Локальное нормирование искажений портретов колебаний используется для определе-

ния местоположений дефектов в отдельных агрегатах и узлах сопряжения конструкции. Та-

кое нормирование позволяет сопоставить между собой проявления разных дефектов и отсле-

дить динамику изменения каждого из них в процессе испытаний или эксплуатации.  

Для того, чтобы с помощью описанной методики можно было контролировать дефекты 

в процессе вибрационных испытаний конструкций, в программное обеспечение управлением 

экспериментом была введена подпрограмма анализа портретов колебаний. В режиме реаль-

ного времени она осуществляет расчет параметров искажений портретов колебаний ξ парал-
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лельно по всем каналам измерений, строит распределения искажений по конструкции и за-

поминает такие распределения. Это позволяет контролировать проявление дефектов в тече-

ние вибропрочностных испытаний, а также эксплуатации конструкции путем сравнения по-

лей параметра искажений, записанных для разных состояний изделий. Кроме того, в подпро-

грамме заложена возможность построения искажений портретов колебаний для отдельных 

агрегатов и узлов сопряжения конструкции, что необходимо, например, для поэтапного кон-

троля дефектов. 

2.1. СУХОЕ ТРЕНИЕ В ОПОРАХ ОТКЛОНЯЕМЫХ ПОВЕРХНОСТЕЙ 

Экспериментальный модальный анализ органов управления самолетом может привести 

к следующему результату: резонансные частоты и формы колебаний вращения симметрично 

расположенных отклоняемых поверхностей отличаются друг от друга. Например, в исследо-

ваниях вращений управляющих поверхностей крыла самолета было установлено, что резо-

нансные частоты поверхностей различаются более чем на 10%, а резонансные амплитуды в 

2,5 раза. Причём форма колебаний одной из поверхности представляет собой вращение с из-

гибом, а зависимость резонансной частоты от амплитуды колебаний соответствует динами-

ческой системе с сухим трением.  

Было сделано предположение, что значительное сухое трение в узлах навески управ-

ляющей поверхности возникло из-за их несоосной установки. Расчеты показали, что если 

смещение какой-нибудь опоры возможно, то это концевая опора: смещение других требует 

нереально больших усилий. Для проверки правильности этого предположения были отсо-

единены концевые опоры и проведены повторные испытания. В результате резонансные ча-

стоты поверхностей стали близкими, а формы колебаний близкими к симметричным. Прове-

денный далее инструментальный контроль показал, что концевая опора одной из поверхно-

стей была смещена относительно штатного положения. Важно отметить, что смещение опор 

приводит не только к значительному трению, а значит и к повышенному износу соединения, 

но и к существенным дополнительным (нерасчетным) нагрузкам на эти опоры.  

Проведенный комплекс расчетных и экспериментальных исследований для идентифи-

кации несоосности опор отклоняемых поверхностей не может быть выполнен в объеме и 

сроках модальных испытаний самолетов. Поэтому для оперативного выявления дефекта це-

лесообразно установить, какими динамическими характеристиками обладает отклоняемая 

поверхность со смещённой опорой. 

Для изучения этого явления был создан стенд, в котором объектом испытаний являлся 

стабилизатор самолета с рулем высоты. Конструкции стабилизатора и руля были доработаны 

так, чтобы можно было получить различные величины несоосности установки концевой 

опоры руля. Для определения идентификационных признаков несоосности опор были прове-

дены исследования портретов колебаний. Эти портреты строились по результатам измерений 

вибраций в различных точках руля для разных величин смещения опоры. 

Результаты исследований показали, что идентификационным признаком несоосной 

установки опоры руля является рассматриваемый портрет колебаний. На рисунке 1,а показан 

этот портрет в точках руля, находящихся на различном удалении от концевой опоры (здесь и 

далее на рисунках n – сигнал акселерометра, n1 – первая гармоника ускорения, сдвинутая по 

фазе на π/2). С приближением к смещаемой опоре искажения портрета усиливаются, что поз-

воляют локализовать дефект. Искажения портрета усиливаются и с увеличением смещения 
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концевой опоры е (рисунок 1,б). Эту зависимость можно использовать для оценки величины 

несоосности узла навески отклоняемой поверхности. 

 
Рисунок 1. Искажения портретов колебаний 

Следует отметить, что в качестве идентификационного признака сухого трения могут 

выступать и искажения фазовых портретов колебаний отклоняемых поверхностей [17]. Но 

практическое использование этого признака затруднено тем, что он проявляется при малых 

уровнях возбуждения колебаний, сопоставимых с величинами сил трения. При этом отклик 

конструкции на такое возбуждение сопоставим с погрешностями измерения. 

2.2. ЗАЗОРЫ В ПРОВОДКАХ УПРАВЛЕНИЯ И СТЫКАХ АГРЕГАТОВ 

В конструкциях ЛА имеются зазоры, которые можно условно разделить на два вида. 

Одни из них – зазоры в соединениях составных частей конструкций – вводятся для обеспе-

чения нормального функционирования этих соединений. Величины таких зазоров обычно 

нормируются. Другой вид – люфты, возникающие в процессе эксплуатации. Поскольку нор-

мированные зазоры увеличиваются, как правило, в процессе эксплуатации, то оба этих вида 

могут привести к повышенной нагруженности и износу деталей, изменению динамических 

характеристик и ухудшению технического состояния изделий. Поэтому зазоры могут быть 

источником дефектов, которые необходимо контролировать.  

На основе исследований, изложенных в работах [18, 20], показано, что контроль зазо-

ров в соединениях (узлах) механической проводки управления самолетом можно проводить 

по результатам модальных испытаний. При возбуждении колебаний отклоняемых поверхно-

стей предложено регистрировать перегрузки на тягах и качалках в узлах проводки с построе-

нием фигур Лиссажу. В статье [21] показано, что использование портретов колебаний при-

водит к тем же результатам, что и использование фигур Лиссажу. Причем портреты колеба-

ний можно строить в любых вибрационных испытаниях, что не относится к фигурам Лисса-

жу. На рисунке 2 показаны портреты колебаний в узлах проводки управления без зазора (ри-

сунок 2,а) и с зазором (рисунок 2,б).  

 
Рисунок 2. Портреты колебаний в узлах проводки управления 

а) б) 
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Наличие зазоров в узлах проводки управления приводит к тому, что у отклоняемой по-

верхности имеется свободный ход. Поэтому собственная частота вращения поверхности за-

висит от амплитуды колебаний. Характерная зависимость собственной частоты от амплиту-

ды для отклоняемой поверхности, не имеющей нейтральную весовую балансировку (в про-

водке управления есть статическое усилие), представлена на рисунке 3. Здесь приняты обо-

значения: ω – собственная частота отклоняемой поверхности (частота фазового резонанса); 

ω0 – собственная частота системы без зазора; A – амплитуда колебаний контрольной точки 

поверхности; A0 – амплитуда колебаний, при которой преодолевается статическое усилие в 

проводке управления; ωe – минимальное значение собственной частоты.  

 

Рисунок 3. Зависимость собственной частоты от амплитуды колебаний 

Если свободный ход отклоняемой поверхности превышает допускаемую величину из-за 

повышенного зазора в одном из соединений, то дефектный узел выявляется по значению па-

раметра ξ, а величину зазора можно вычислить по формуле ([18]): 

2 2

0

 0  0

.1 4,2 1 1,39е еА
               

           

 
    

 
                                        (2) 

Здесь τ – отношение перемещения дефектного узла к перемещению контрольной точки 

поверхности; δ – величина зазора.  

По формуле (2) величина зазора может быть вычислена с погрешностью, не превыша-

ющей 10%, если падение резонансной частоты из-за зазора составляет не более 12%. При 

этом амплитуда свободного хода отклоняемой поверхности может достигать 50% от величи-

ны А0.  

Определение величины зазора имеет особенности. Например, для определения частоты 

отклоняемой поверхности после раскрытия зазора частоту вынуждающей силы следует из-

менять от большей к меньшей (обратный ход). Так определяется частота ωе. Амплитуда ко-

лебаний А0 определяется по моменту появления искажений портрета колебаний, что проис-

ходит, как правило, скачкообразно. Измерение А0 связано с известными трудностями из-за 

малости ее величины. Величину А0 можно искусственно поднять, увеличив статическое уси-

лие в проводке управления либо изменением балансировки отклоняемой поверхности, либо 

введением статической составляющей в силу возбуждения колебаний.  

При наличии в системе управления нескольких зазоров по формуле (2) вычисляется их 

суммарная величина. Идентификация зазоров в дефектных узлах производится по величинам 

параметра ξ.  

Особенностью отклоняемой поверхности самолета с механической проводкой управле-

ния является то, что основная масса такой динамической системы сосредоточена в отклоня-

емой поверхности. Поэтому, несмотря на нелинейность колебаний элементов проводки 
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управления, отклик поверхности на гармоническое возбуждение колебаний также гармони-

ческий. На этом свойстве основан вывод формулы (2). Что касается зазоров в стыках и креп-

лениях агрегатов, то предлагаемая методика позволяет установить их наличие и указать ме-

стоположения без оценки величин.  

В системе измерения колебаний обычно имеются фильтры для удаления шумов. Необ-

ходимо отметить, что использование фильтров приводит не только к сглаживанию колеба-

ний, но и к изменению амплитуды возмущений. При фильтрации с низкой частой среза мо-

гут совсем исчезать нелинейные эффекты, связанные с наличием зазоров.  

2.3. ТРЕЩИНЫ В ЭЛЕМЕНТАХ КОНСТРУКЦИЙ  

Целью настоящей работы является изучение возможности обнаружения трещин в ме-

таллических элементах конструкций ЛА по нелинейным искажениям портретов колебаний в 

процессе исследований динамических характеристик или вибрационной прочности и устой-

чивости. Целесообразность решения задачи в такой постановке объясняется тем, что во вре-

мя испытаний к конструкциям прикладывается тестовая гармоническая нагрузка, отклик на 

которую измеряется датчиками ускорений. Если по сигналам датчиков удастся обнаружить и 

локализовать усталостные трещины без привлечения дополнительного оборудования, то это 

существенно повысит информативность исследований.  

Выбор искажений портрета колебаний в качестве идентификационного признака уста-

лостной трещины основан на таких динамических эффектах, сопровождающих ее появление, 

как периодические соударения «берегов» и сухое трение в вершине трещины под действием 

тестовой нагрузки. Вывод базируется на том, что нелинейные искажения портрета колебаний 

отслеживают изменения как величин ударного импульса, так и сухого трения.  

Следует отметить, что если контролируемая конструкция изначально имеет нелиней-

ные динамические характеристики или ее диагностирование начинается спустя некоторое 

время с начала эксплуатации, то повышенные значения ξ укажут на расположение нелиней-

ных элементов в конструкции. Среди этих элементов могут быть и усталостные трещины, 

появившиеся в результате начавшегося процесса разрушения. Целью дальнейшего диагно-

стирования будет контроль скорости развития дефектов.  

3. РЕЗУЛЬТАТЫ  

Методика обнаружения дефектов по искажениям портретов колебаний была использо-

вана для диагностирования макетного органа управления и самолетов в процессе модальных 

испытаний, космических аппаратов открытого исполнения в технологических вибрационных 

испытаниях, а также элементов планера самолетов в вибропрочностных испытаниях.  

Макетный орган управления, собранный из имитатора отклоняющейся поверхности и 

тяг и качалок серийно выпускающегося самолета, имел 8 подвижных соединений. Допуск на 

зазоры в этих соединениях составлял 18 мкм. Для имитации люфтов в узлах проводки управ-

ления были изготовлены технологические болты для создания зазоров в 20, 30, 35, 43 и 50 

мкм.  

Результаты испытаний, представленные в таблице 1,иллюстрируют обнаружение люф-

та в узле № 6 по максимальному значению параметра искажений портретов колебаний. В 

таблице 2 приведены оценки величин люфтов по формуле (2). 

Из представленных результатов следует, что оценка величины люфта по предлагаемой 

методике является, как правило, завышенной, но ее погрешность не превышает 10%. 
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                             Таблица 1. Локализация люфта 

№ датчика  1 2 3 4 5 6 7 8 

ξ 10,42 8,82 5,99 26,28 9,83 101,62 59,67 43,64 

 

                  Таблица 2. Оценки величины люфта 

№ узла  3 3 3 4 4 6 6 3, 6 

Истинный люфт, мкм  50,0 43,0  20,0 50,0  35,0 50,0  35,0 30+50  

Вычисленный люфт, мкм  46,5 49,0 22,0 52,6 38,3 47,3 35,3 74,0 

 

Приведем примеры выявления зазоров в проводках управления в процессе модальных 

испытаний. 

На рисунках 4 – 6 показаны распределения искажений портретов колебаний, получен-

ные в испытаниях нескольких самолетов. Здесь и далее на рисунках красным цветом выде-

ляются области изделий с наибольшими, а синим цветом – с наименьшими искажениями.  

 
 

Рисунок 4. Зазоры в проводках управления механизацией крыла самолёта. 

Глобальная нормировка искажений на частоте изгиба крыла. 

На рисунке 5 представлены распределения искажений портретов колебаний для самолё-

та с безбустерной системой управления (фюзеляж не показан). Видно, что максимумы иска-

жений находятся на руле высоты и триммере из-за зазоров в проводках управления. Исклю-

чение этих искажений из рассмотрения приводит к локализации максимума искажений в со-

единении ручки управления с проводкой управления, где обнаружен повышенный люфт (ри-

сунок 6). 

 
Рисунок 5. Зазоры в проводке управления рулем высоты и триммером.  

Глобальная нормировка искажений портретов колебаний. 

a) датчики на ручке управления; b) искажения на руле высоты и триммере 
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Рисунок 6. Люфт в соединении ручки управления с проводкой.  

Глобальная нормировка искажений портретов колебаний. 

Примеры визуализации зазоров в стыках агрегатов показаны на рисунке 7.  

 

 

Рисунок 7. Зазоры в узлах установки переднего горизонтального оперения (а)  

и цельноповоротного стабилизатора (б).  

Глобальная нормировка искажений на частотах вращений. 

На рисунке 8 показаны распределения искажений портретов колебаний вертикального 

оперения самолета. Вертикальное оперение состоит из киля и руля направления, поэтому ис-

кажения колебаний оперения происходят как колебаниями киля, так и колебаниями руля (ри-

сунок 8а, глобальная нормировка искажений). С помощью разработанного программного 

обеспечения был выделен киль: в передних болтовых соединениях киля с фюзеляжем обна-

ружены повышенные зазоры в поперечном направлении (рисунок 8б, локальная нормировка 

искажений по формуле (1)).  

 

Рисунок 8. Искажения портретов колебаний вертикального оперения самолёта 
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В процессе создания космические аппараты (КА) подвергаются технологическим виб-

рационным испытаниям. Результаты испытаний используются для обеспечения вибрацион-

ной прочности КА, включая выявления производственно-технологических дефектов в их 

конструкциях. Особенностью вибрационной диагностики КА является то, что она произво-

дится в несколько этапов [21]. На первом этапе осуществляют вибрационное нагружение с 

низкой интенсивностью. Основной задачей этого этапа являются проверка соответствия ди-

намических характеристик КА проектным значениям. На втором этапе КА нагружают нор-

мированным вибрационным воздействием, при котором могут появляться и развиваться та-

кие дефекты, например, как нарушение межблочных связей за счет появления зазоров. Тре-

тий этап является повторением первого. По изменениям таких параметров вибраций, как ре-

зонансная частота и амплитуда колебаний, смещению частотного спектра, появлению высо-

кочастотных составляющих в отклике КА определяют местоположения и характеры дефек-

тов.  

Ниже представлены результаты обнаружения дефектов по искажениям портретов коле-

баний применительно к конструкциям двух КА. На рисунке 9а показан пример конструктив-

но – компоновочной схемы КА открытого исполнения, который состоит из углепластикового 

цилиндра с закрепленными на нем плоскими сотовыми панелями. На панелях размещены аг-

регаты и оборудование КА (антенны, солнечные батареи и т.д.), а также астроплата с датчи-

ками системы ориентации и стабилизации. На время испытаний КА устанавливается на 

адаптер, предназначенный для стыковки КА с ракетой-носителем.  

На рисунке 9б показаны распределения искажений портретов колебаний по поверхно-

сти испытываемого КА. Это единственный вариант распределений в диапазоне частот коле-

баний от 20Гц до 100Гц, в котором искажения портретов превышали погрешности их по-

строения. А наибольшие искажения возникали вблизи узлов установки солнечных батарей, в 

которых имеются конструктивные зазоры. 

 
 

Рисунок 9. Испытания КА открытого исполнения. 

1 – адаптер; 2 – панель; 3 – астроплата; 4 – рефлекторы антенн; 

5 – панели солнечной батареи; 6 – узел крепления солнечной батареи 
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На рисунке 10а представлена схема установки для вибрационных испытаний антенны 

другого КА, а на рисунке 10б – распределение искажений портретов колебаний рефлектора ан-

тенны. Точками на рисунке 10б отмечены места установки датчиков ускорений на поверхности 

рефлектора. Стрелкой обозначено местоположение дефекта: разрушение клеевого соединения 

одной из опор рефлектора с его каркасом, в результате чего возник зазор. Этому месту соот-

ветствуют и наибольшие искажения портретов колебаний. 

 
Рисунок 10. Испытания антенны 

1 – каркас; 2 – рефлектор; 3 – вибростенд  

Вибрационная диагностика трещин по искажениям портретов колебаний была опробо-

вана на подкрепленной панели фюзеляжа самолета. Внешний вид, нумерация стрингеров, 

габаритные размеры панели в миллиметрах и схема установки акселерометров показаны на 

рисунке 11. Масса панели 38,8 кг, материал – алюминиевый сплав В95Т. Продольный и по-

перечный силовой набор приклепан заклепками. Усиления по коротким сторонам панели 

имели болтовые соединения.  

 

Рисунок 11. Внешний вид панели (а) и схема установки акселерометров (б) 

На время экспериментов панель вывешивалась на упругих жгутах малой жесткости. 

Возбуждение колебаний осуществлялось двумя электродинамическими силовозбудителями. 

Для измерения вибраций использовались 40 датчиков ускорений. Датчики размещались со 

сгущением в окрестности пучностей формы первого тона упругих колебаний панели, по-

скольку выращивание усталостных трещин предполагалось вынужденными колебаниями на 

резонансной частоте первого тона. По сигналам датчиков ускорений строились портреты ко-

лебаний различных точек панели. Для каждого портрета колебаний определялся параметр ξ. 
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Строилось поле распределения ξ по поверхности панели: величина ξ в каждой точке измере-

ния изображалась меткой соответствующего цвета градиентной шкалы, а между метками 

выполнялась аппроксимация в соответствии с картой цветов. Кроме того, в эксперименталь-

ных исследованиях отслеживались изменения собственных частот первых четырех тонов 

упругих колебаний панели, вызванные появлением и развитием дефектов.  

Первоначально было зафиксировано распределение параметра ξ и определены соб-

ственные частоты панели рi (i=1–4) в ее исходном состоянии. Затем проведены исследова-

ния изменений собственных частот Δрi и портретов колебаний панели при появлении следу-

ющих дефектов: высверленная заклепка и концентратор напряжений в виде сквозного надре-

за в центре панели; усталостные трещины в стрингерах 1 и 5; трещина в стрингере 5 после 

ремонта (приклепаны накладки); трещина в стрингере 2 на разных этапах развития. Примеры 

результатов исследований показаны на рисунках 12-13. Стрелками отмечены положения 

трещин. Итак, по нелинейным искажениям портретов колебаний можно зафиксировать появ-

ление трещин в металлической панели и определить их местоположения. 

 

Рисунок 12. Распределение ξ по панели с концентратором напряжений 

и трещинами в стрингерах 1 и 5 

 

Рисунок 13. Распределение ξ по панели  с концентратором напряжений, 

трещиной в стрингере 1, ремонтом трещины в стрингере 5 

и трещиной в стрингере 2 

В таблице 3 представлены максимальные значения параметра искажений портретов 

колебаний для различных состояний панели. Следует отметить, что поскольку нормирование 

искажений портретов колебаний может играть важную роль в оценке размера дефекта и про-

ведении сравнительных исследований, то в таблицу 3 внесены абсолютные значения иска-

жений Ψ и нормированные значения этого параметра ξ. В данном случае величина абсолют-

ного максимума искажений каждого сигнала относилась к наибольшей величине абсолютно-
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го максимума первой гармоники из всех зарегистрированных сигналов за один период коле-

баний.  

В экспериментальных исследованиях было обнаружено, что увеличение амплитуды ко-

лебаний панели приводит к стабилизации качественной картины распределения локальных 

максимумов параметра ξ, и положения максимумов соответствуют местоположениям дефек-

тов. Это объясняется двумя причинами. Во-первых, для воспроизведения высоких амплитуд 

колебаний необходимо внешнее воздействие с большой амплитудой, для чего на устройства 

возбуждения колебаний подается повышенный управляющий сигнал. При прочих равных 

условиях это приводит к увеличению соотношения сигнал/шум. Поскольку в системах 

управления нагружением и измерениями параметров колебаний присутствуют электрические 

помехи, то сигнал с повышенной амплитудой оказывается более близким к «чистому» гар-

моническому воздействию. Во-вторых, увеличение амплитуды колебаний конструкции при-

водит к увеличению амплитуд импульсов, порождаемых трением и соударением берегов 

трещин. Чем выше интенсивность возникающих высокочастотных вибраций, тем на боль-

шем удалении от места расположения дефекта их можно зарегистрировать. 

В таблицу 4 помещены значения собственных частот колебаний панели. Как следует из 

представленных результатов, даже разрушение двух стрингеров мало сказывается на соб-

ственных частотах. При этом изменения искажений портретов колебаний достигают тысячи 

и более процентов.  

Таблица 4. Собственные частоты колебаний панели 

Состояние панели р1, 

Гц 

Δ р1, 

% 

p2, 

Гц 

Δ р2, 

% 

p3, 

Гц 

Δ р3, 

% 

p4, 

Гц 

Δ р4, 

% 

исходное 10.93 - 35.16 - 72.09 - 170.0 - 

панель с концентратором напряжений 10.87 0.73 35.16 0.0 72.07 0.03 170.0 0.0 

трещины в стрингерах 1 и 5 10.52 3.75 35.05 0.31 71.64 0.62 170.0 0.0 

ремонтные накладки на стрингере 5 10.76 1.56 35.06 0.28 - - - - 

Примером диагностики дефектов в элементах планера самолета в процессе вибропроч-

ностных испытаний являются результаты испытаний двух нервюр крыла (условно нервюра 

№ 1 и нервюра № 2). На рисунках 14, 15 представлены фотографии нервюр в составе экспе-

риментальной установки и распределения искажений портретов колебаний по поверхностям 

нервюр после возникновения в них усталостных трещин. Положения максимумов искажений 

портретов совпадают с местоположениями трещин.  

Таблица 3. Максимумы искажений портретов колебаний 

Состояние панели Ψ ΔΨ, % ξ Δξ, % 

исходное 0,71 - 0,03 - 

панель с надрезом 5,13 725 0,06 205 

трещины в стрингерах 1 и 5 8,13 1149 0,57 1979 

ремонтная накладка, стрингер 5 1,37 194 0,15 512 

трещина в стенке стрингера 2 1,74 246 0,26 920 

трещина 5 мм в стрингере 2  2,04 289 0,30 1029 

трещина 10 мм в стрингере 2 2,38 337 0,35 1206 

трещина 15 мм в стрингере 2 9,89 1397 0,51 1791 
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Рисунок 14. Нервюра № 1 в стенде(а) и искажения портретов колебаний  

по поверхности нервюры (б) 

 

 

Рисунок 15. Нервюра № 2 в стенде(а) и искажения портретов колебаний  

по поверхности нервюры (б) 

Важно отметить, что разработанное программное обеспечение может устранять из ана-

лиза портретов колебаний начальное состояние объекта испытаний. Это позволяет исклю-

чить влияние экспериментальной установки на объект. Например, условий закрепления, ко-

торые часто являются причиной нелинейности колебаний конструкций. 

4. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В результате проведенных исследований установлено, что по распределению нелиней-

ных искажений портретов вынужденных колебаний по поверхности конструкции летатель-

ного аппарата можно зафиксировать наличие в нем дефектов и определить их местоположе-

ния. Для того, чтобы контроль дефектов можно было осуществлять в процессе вибрацион-

ных испытаний, в состав программного обеспечения управления испытаниями была введена 

подпрограмма анализа портретов колебаний. Подпрограмма позволяет представлять движе-

ние объекта испытаний в виде портретов колебаний, оценивать и нормировать их отличие от 

портретов линейной динамической системы, поэтапно выявлять дефекты разных размеров, 

отслеживать динамику изменения каждого дефекта как во время вибрационных испытаний, 

так и в процессе эксплуатации изделий.  

Методики контроля дефектов в конструкциях летательных аппаратов по искажениям 

портретов колебаний применялась в модальных испытаниях самолетов Су-30, Су-34, Су-57, 

Як-130, Як-152, МС-21 и вибропрочностных испытаниях элементов планера самолета RRJ.  
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