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	Расчетно-экспериментальные исследования роста усталостных трещин в конструкции крыла пассажирского самолета при регулярных и квазислучайных нагрузках

Скорости и длительности роста усталостных трещин в плоских образцах из плит алюминиевых сплавов 2324-Т39 и 7055-Т7751. Экспериментальные зависимости скорости роста трещин от коэффициента интенсивности напряжений при различных значениях асимметрии цикла. Константы в уравнении Уолкера для описания скорости роста трещин. Квазислучайные спектры напряжений в нижней и верхней поверхности крыла. Сравнение результатов испытания образцов при квазислучайных спектрах с расчетными значениями длительности роста трещин.

Введение 
Среди основных характеристик, определяющих конкурентные преимущества гражданских самолетов, безусловно основными является безопасность эксплуатации конструкции и ее экономическая эффективность.  Для конструкций современных самолетов длительный ресурс и конструкционная безопасность обеспечиваются на основе принципа «damage tolerance» [1, 2]. Одной из наиболее важных характеристик живучести конструкции (допустимости повреждения) самолета является длительность роста усталостных трещин под действием переменных нагрузок. На основе этой характеристики определяются начало и периодичность контроля конструкций в эксплуатации.
В конструкциях крыла современных пассажирских самолетов Боинг применяются усовершенствованные алюминиевые сплавы 2324-Т39 и 7055-Т7751, разработанные компанией ALCOA. Сплав 2324-Т39 обладает высокими характеристиками усталости и трещиностойкости и применяется для обшивки нижней поверхности крыла. Сплав 7055-Т7751 имеет высокие характеристики прочности и применяется для обшивки верхней поверхности крыла. 

	Experiment calculated examination
on fatigue crack growth in the wing design of a passenger aircraft in the exercise of regular and quasi-random loading


Paces and durations of the fatigue crack growth in the plane samples of aluminium alloy plates 2324-T39 and 7055-T7751. Experimental dependence of crack growth pace on the loading intensity factor at various cycle asymmetry values. Walker Equation constants for the crack growth pace description. Quasi-random tension spectrum in downstream and upstream faces of airfoils. Comparison of tested samples results in quasi-random spectrums with calculated values for crack growth duration. 



Introduction
There is no doubt that safe operation of an engineering design and its cost-effectiveness is one of the main characteristics defining passenger aircraft competitive advantages. Long-life duty and safe engineering design of modern aircraft models are provided on the principle of «damage tolerance» [1, 2]. One of the most important parameters of the long-life duty of an aircraft engineering design (possibility of fault) is the fatigue crack growth duration under varying loading. The beginning and the schedule of controlling an operated aircraft are based on this parameter. 
The enhanced aluminium alloys 2324-T39 and 7055-T7751 engineered by ALCOA company are applied in the modern aircraft wing engineering design. The alloy 2324-T39 possesses high fatigue rigidity and crack growth resistance, it is used for downstream face of an airfoil skin. The alloy 7055-Т7751 possesses high ruggedness values and it is used for upstream face of an airfoil skin.
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