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Аннотация. Рассматривается вопрос зависимости предела выносливости от продольных размеров сило-
вых элементов конструкции подкрепленного отсека ракеты-носителя. С использованием возможностей 
программного модуля “SolidWorks Simulation” проведены виртуальные испытания унифицированных 
образцов, а также стыковочного стрингера двутаврового сечения на усталость. Представлены резуль-
таты виртуальных испытаний для определения предела выносливости при различных соотношениях 
продольных и поперечных размеров исследуемых элементов. По результатам виртуальных испытаний 
сделан вывод о том, что в рассматриваемом диапазоне отношения продольных размеров к поперечным 
предел выносливости не изменяется.
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Abstract
The dependence of the endurance limit on longitudinal dimensions of the space rocket carrier stiffened 
section frame structural elements is studied. In particular, the lengthwise stiffeners (stringers) are taken 
into account.
The short overview of the existing studies is given. The overview shows that the previous research inferences only 
have a limited range of application (e. g., concentrated around a particular technical object or a branch of industry) 
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and are based on the experimental data with a considerable amount of outliers combined with a simple least squares 
linear approximation approach.
Furthermore, in order to obey the equal secondary factor restrictions the unifi ed geometry fatigue specimens are modeled 
in SolidWorks computer-aided design system. Their dimensions are in accordance with GOST 25.502-79 standard except 
for the gauge zone length. The length-to-specimen diameter ratio is considered to be 1…150 which is the statistical value 
range for the motor section height of a middle-class space rocket. The corresponding fatigue symmetrical bending tests are 
carried out in SolidWorks Simulation structural strength analysis application. This program allowed to take into account 
the impact of plastic deformations on the dynamic behavior in cases of large specimen gauge lengths as well as the buckling 
in a bending form probability. The results showed no clear dependence of the fatigue characteristics on specimen length.
In the fi nal part the checking calculation is made. The variable length I-shaped rectangular equishelf beams have 
been tested under the identical loading conditions. Such a cross section shape is considered for use in space rocket 
section panel skin redocking through a stressed stringer. Such sections have high technological eff ectiveness due to 
the optimal degree of structural division – the so-called panelling. The virtual fatigue testing showed that endurance 
limits for the beams of diff erent lengths remained within a short range of approximately ±4% of the median thus 
determining a good correlation between the unifi ed and structural specimen results.
In summary, the research-based inference is that the structural endurance limit of a space rocket carrier stiff ened 
section frame abstract element is basically constant and independent from its longitudinal dimensions if the length-
to-transverse dimension ratio happens to be within the 1–150 interval.
Keywords: space intended rocket, motor section, frame, cyclic loading by the engine thrust, beam endurance limit, 
beam fatigue, longitudinal dimensions of the frame elements, virtual fatigue tests
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Введение
Перед отечественной ракетно-космической 

промышленностью поставлен ряд задач, свя-
занных с проектированием тяжелонагруженных 
ракетных блоков для выведения полезного груза 
как на высокие околоземные орбиты, так и к 
соседним небесным телам Солнечной системы 
[1–3]. Большие значения тяги двигательной уста-
новки требуют разработки конструкции каркаса 
из крупногабаритных подкрепляющих элементов 
хвостового отсека, таких, например, как стринге-
ры и шпангоуты [4–9].
Указанные элементы ракетных блоков испы-

тывают в процессе эксплуатации значительные 
динамические нагрузки [10], характеризующиеся 
широким спектром циклических частот и ампли-
туд, от пульсирующей тяги двигателей, как след-

ствие – циклов переменного нагружения. Кроме 
того, задача проектирования отечественных воз-
вращаемых блоков ракет-носителей актуализирует 
проблематику мало- и многоцикловой усталости 
конструкций ракетно-космической техники, в 
частности проблему исследования гипотетического 
влияния продольных размеров подкрепляющих 
элементов на сопротивление усталости.
Целью настоящей сттаьи является оценка вли-

яния продольных размеров алюминиевых силовых 
элементов подкрепляющего набора фюзеляжного 
отсека ракеты-носителя на предел выносливости.

Состояние рассматриваемого вопроса
По вопросу влияния продольных размеров эле-

ментов конструкции на сопротивление усталости в 
научно-технической литературе представлено не-
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значительное количество сведений, а имеющиеся 
сведения носят противоречивый характер.
Так, в работе [11] предложена методика экстра-

поляции кривых усталости [12–15] в зависимости 
от длины объекта исследования. Однако данная 
методика была предложена и проверена примени-
тельно к стальным длинномерным конструкцям 
типа подвесных цепей с длиной >> 2 м, что говорит 
об относительной ограниченности области при-
менимости полученных результатов.
В публикации [16] представлены результаты ис-

пытаний на усталость, проведенных при одноосном 
растяжении-сжатии с асимметрией цикла R = 0,1 
на образцах из литейного алюминиевого сплава 
АК7Т7, форма и размеры которых представлены 
на рис. 1.

Рис. 1. Образец для испытания на усталость [16]

В исследовании варьировалась длина образца L 
при неизменном диаметре d.
На рис. 2 приведены результаты испытаний на 

усталость, полученные авторами работы [16]. Экс-
периментальные значения, соответствующие двум 
различным длинам L образцов, аппроксимированы 
прямыми в полулогарифмических координатах.
Можно видеть, что предел выносливости убыва-

ет с ростом продольных размеров образца. Однако 
предложенные в публикации [16] аппроксимиру-
ющие зависимости малодостоверны, поскольку 
эмпирический график, очевидно, имеет множество 
точек, являющихся выбросами данных. Докажем 
данное предположение, применив статистическую 
обработку результатов (рис. 2).

Рис. 2. Результаты испытаний на усталость [16]

Для оценки очевидности или ошибочности 
указанного предположения автором были вычис-
лены среднеквадратические отклонения пределов 
выносливости по двум имеющимся выборкам. Вы-
числения проводились по зависимости [17]
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Пределы выносливости σ1, а также соответству-

ющие им полученные значения среднеквадратиче-
ских отклонений равны 65,8 ±8,5 и 63,5 ±2,0 МПа. 
Как видно, второй интервал входит в диапазон 
первого. Исходя из этого заявленные в публика-
ции [3] опытные данные не выявляют характера 
зависимости σ0,1(L/d), что говорит о справедливо-
сти предположения о наличии выбросов данных 
в результатах испытаний на усталость, которые 
приведены на рис. 2.
В статье [18] говорится о результатах исследова-

ния динамической прочности при сопротивлении 
повторно-переменному изгибу образцов из дефор-
мируемого алюминиевого сплава В95Т1, геометрия 
которых представлена на рис. 3.

Рис. 3. Геометрия образца для испытания  на усталость [18]

Авторы [18] утверждают, что зависимость преде-
ла выносливости от длины рабочей зоны образца 
отсутствует, однако они рассматривают крайне 
малый объем выборки входных данных – испыта-
ниям подвергаются лишь образцы с удлинением
L/W, равным 4 и 8.
Полученные результаты не позволяют сделать 

однозначный вывод о характере зависимости 
предела выносливости от длины элемента и сви-
детельствуют о необходимости проведения допол-
нительных исследований.

Метод исследования
Известно, что усталостные трещины образуются 

в областях с концентрацией напряжений, которыми 
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могут являться различные отверстия, скругления, 
галтели и пр.; кроме того, на циклическую проч-
ность силовых элементов оказывает влияние целый 
комплекс иных факторов, таких как наличие упроч-
няющих операций, чистота поверхности, площадь 
поперечного сечения, разреженность окружающей 
атмосферы при эксплуатации и др. Тем не менее, 
поскольку целью работы является оценка характера 
зависимости предела выносливости абстрактного 
элемента силового набора подкрепленного отсека 
ракеты от конкретного отдельно взятого фактора,
в данном случае – от его длины, остальные факторы 
(концентраторы напряжений (отверстия под кре-
пеж, следы от припиловки и т. д.), чистота поверх-
ности, наличие упрочнения и т. д.) решено считать 
прочими равными условиями, в настоящей работе 
они не моделируются.
Для выявления зависимости предела вынос-

ливости от длины элемента с использованием 
возможностей программного модуля “SolidWorks 
Simulation” были проведены расчеты унифици-
рованных цилиндрических образцов (L/d = 1;150)
в соответствии с ГОСТ 25.502-79. Форма и размеры 
образцов представлены на рис. 4. Отметим, что диа-
метр образца d остается неизменным, и это позво-
ляет исключить влияние поперечного масштабного 
фактора на результаты виртуальных испытаний.

Рис. 4. Образец для испытаний на усталость

Характеристика σ–1 в пакете “SolidWorks 
Simulation” определяется в соответствии с так на-
зываемой теорией кумулятивного повреждения 
[18–20]: образец нагружается с поитерационным 
возрастанием амплитудного напряжения σa до тех 
пор, пока скорость роста усталостной трещины
dl/dN не примет постоянного значения: Рис. 5. Кривая усталости сплава Д16чТ [23]

            а     б
Рис. 6. Нагружение образца:
              а – схема нагружения; б – конечно-элементная реализация

1const .a
dl
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В качестве материала образцов выбран дюралю-
миниевый сплав Д16чТ ОСТ1 90048-90 (соответ-
ствующая кривая усталости материала приведена 
на рис. 5). Нагружение осуществляли по симме-
тричному циклу с базой испытаний Nб = 108. Рас-
четная схема и ее конечно-элементная реализация 
представлены на рис. 6.
Следует подчеркнуть, что в качестве геоме-

трических граничных условий предполагалось 
закрепление модели образца по всем степеням 
свободы (фиксация) для одной из опорных граней, 
что соответствует реальному случаю сопряжения 
усталостного образца с ответной цилиндрической 
поверхностью на бабке установки для испытаний на 
конструкционную выносливость типа «МУИ-6000» 
[21] (обозначено на рис. 6,б зелеными маркерами).
Несмотря на то что восприятие чистого изгиба 

продольным силовым набором хвостового отсека 
ракетного блока – идеализация, именно испыта-
ния на изгибную выносливость традиционно пре-
валируют в общей массе усталостных испытаний, 
поскольку они легче реализуются на практике. 
Как следствие, предел выносливости при чистом 
изгибе – одна из самых часто встречающихся в 
научно-технической литературе динамических 
конструкционных характеристик [15, 23]. Именно 
поэтому виртуальные испытания проводились по 
схеме чистого изгиба.
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Хотя рассматриваемые образцы воспринимают 
чистый изгиб, для моделирования был выбран та-
кой тип конечного элемента, как параболический 
тетраэдр, так как балочные конечные элементы в 
среде “SolidWorks Simulation” предполагают, что 
геометрическая модель получена движением по 
некоторой траектории постоянного поперечного 
сечения [19–21]. В нашем же случае сечение образца 
является переменным.
Необходимо отметить, что конечно-элементное 

моделирование в вышеупомянутой среде учитывает 
повышение вероятности разрушения под влияни-
ем пластической деформации и изгибной потери 
устойчивости при увеличении соотношения L/d.
Отдельно коснемся вопроса выбора размера 

конечного элемента для моделирования сетки.
Среда “SolidWorks Simulation” предлагала для 

построенной геометрической модели исполь-
зование конечно-элементной сетки с размером 
элемента l, взятым из полуинтервала (0; 6] мм.
С целью определения расчетного размера конеч-
ного элемента были проведены предварительные 
испытания для образца с удлинением рабочей части 
L/d, равным 10. Результаты этих испытаний пред-
ставлены на рис. 7.
Для дальнейшего моделирования был выбран 

размер конечного элемента 3 мм, поскольку ре-
зультаты предварительных испытаний показывают, 
что для него обеспечивается достаточно низкий 
уровень относительной погрешности:

1
1 àñèìï

1

3, 4
100% 100% 2,1%.

163,8





     



Результаты и обсуждение
Результаты виртуальных испытаний на усталость 

в среде “SolidWorks Simulation” представлены на 
рис. 8.
Можно видеть, что с возрастанием длины ра-

бочей части образца при прочих равных условиях 
его предел выносливости колеблется в пределах по-

Рис. 7. Результаты предварительных испытаний для определения
              размера конечного элемента

Рис. 8. Результаты испытаний на усталость
              в “SolidWorks Simulation”

рядка ±5% от медианного значения σ–1 ≈ 165 МПа, 
что объясняется погрешностью, обусловленной 
размером конечного элемента, а также наличием 
погрешности численного интегрирования. Таким 
образом, явная зависимость предела выносливости 
образца от длины рабочей части отсутствует.
Покажем, что данный вывод справедлив для 

деталей силового набора подкрепленного отсека 
летательного аппарата.
Для поверочного расчета выбрана балка двутав-

рового поперечного сечения, размеры которого со-
ответствуют профилю № 430022 по ГОСТ 13621-90 
(сечение образцов неизменно, что позволяет исклю-
чить влияние соответствующего масштабного факто-
ра). Пример конструктивной реализации подобного 
элемента, то есть перестыковки секций хвостового 
отсека ракеты-носителя через стрингер двутаврового 
сечения, приведен на рис. 9.
Двутавровые профили применяются в кон-

структивных схемах летательных аппаратов, 
в первую очередь – в силовых, нагруженных 
зонах. Как известно, каркас хвостового отсека 
ракеты может воспринимать высокие нагрузки, 
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Рис. 9. Перестыковка панелей хвостового отсека
              ракеты-носителя через стрингер двутаврового
               сечения

в особенности при большой тяговооруженности 
ракеты [10]. Частным случаем использования 
прессованных профилей двутаврового попереч-
ного сечения является продольный силовой на-
бор зарубежных ракет-носителей серий “NLS” 
и “SLS” [24]. Как отмечают разработчики про-
ектно-конструкторской документации (NASA), 
использование балок данной формы поперечно-
го сечения в качестве стрингеров способствует 
повышению и местной, и общей устойчивости 
силовых элементов; кроме того, они восприни-
мают значительные (в упомянутых ракетах тя-
желого класса) повторно-переменные изгибные 
усилия при передаче нагрузок от камер рулевых 
двигательных установок.
В качестве материала балки также выберем 

алюминиевый сплав Д16чТ ОСТ1 90048-90. Схема 
нагружения аналогична схеме, представленной 
на рис. 5 (восприятие чистого изгиба также имеет 
практическую интерпретацию в случае передачи 
на продольный набор значительных поперечных 
усилий от рулевых камер двигательной установки), 

           а    б
Рис. 10. Конечно-элементная реализация жесткого
                закрепления (а) и нагружения (б) балки
                при L/d =1 (d  – диаметр описанной
                окружности поперечного сечения)

цикл нагружения – симметричный, база испыта-
ний также составляет 108 циклов. На рис. 10 по-
казана конечно-элементная модель виртуального 
образца для случая L/d = 1, построенная в пакете 
“SolidWorks”. Для обеспечения подобия результа-
тов испытания моделирование в поверочном рас-
чете проводилось аналогично основному расчету 
– конечными элементами типа «параболический 
тетраэдр». Отметим, что размер конечного элемен-
та выбирался в соответствии с рекомендациями, 
данными в источниках [20, 21]. В частности, число 
элементов по толщине полок принято равным 2, 
что является необходимым требованием к точ-
ности расчета в задачах циклической прочности, 
связанных с восприятием конструкцией чистого 
изгиба.
Результаты испытаний на усталость двутавровых 

балок различной длины приведены на рис. 11.

Рис. 11. Результаты испытаний балок в модуле 
               “SolidWorks Simulation”

Из данных рис. 11 можно видеть, что кривые 
усталости для образцов различной длины располо-
жены близко друг к другу, пределы выносливости 
колеблются в пределах порядка ±3,7% от медиан-
ного значения σ–1 ≈ 163 МПа, что входит в пределы  
погрешности численного интегрирования и дис-
кретизации тела (по этой причине, в частности, 
наблюдается незначительное расхождение кривых, 
соответствующих значениям L/d = 90 и L/d = 120). 
При этом увеличение отношения L/d не тожде-
ственно однозначному смещению кривой в поло-
жительном либо отрицательном направлении оси 
ординат. Данные факты позволяют сделать вывод 
о хорошей корреляции результатов с результатами 
виртуальных испытаний на унифицированных об-
разцах (см. рис. 8).
Коснемся вопроса о физической природе отсут-

ствия зависимости предела выносливости образцов 
от их длины.
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Как известно [25, 26], очагами возникновения 
усталостных трещин главным образом являются 
различные поверхностные микроструктурные 
дефекты материала, в частности дислокации
в кристаллической решетке, характеризуемые 
такой величиной распределения, как плотность 
дислокаций. Так, в работах [27, 28] приведены 
результаты испытаний унифицированных алюми-
ниевых образцов, целью которых было выявление 
зависимости плотности дислокаций от относитель-
ной деформации в рассматриваемой точке объекта
исследования.
По итогам виртуальных испытаний, проведен-

ных в настоящей работе, максимальная относи-
тельная деформация на поверхности усталостного 
образца варьировалась по его длине в пределах
εmax  (0; 1,774  10–3]. Исходя из модели, предложен-
ной в публикации [27], для такого полуинтервала 
значений плотность дислокаций будет изменяться 
в пределах 3,5%, что также подтверждается резуль-
татами, опубликованными в [28].
Итак, можно предположить, что плотность 

дислокаций по осевой координате остается по-
стоянной, и это во многом определяет отсутствие 
существенной зависимости предела выносливости 
унифицированных образцов от их длины.

Выводы
Проведенные исследования свидетельствуют 

об отсутствии существенной зависимости предела 
выносливости алюминиевых силовых элементов 
подкрепляющего набора фюзеляжного отсека лета-
тельного аппарата от их длины в рассматриваемом 
диапазоне значений данного фактора (отношение 
продольных размеров к поперечным – 1 … 150), 
что отражает хорошую корреляцию с результата-
ми натурных испытаний на выносливость [18]. 
Наблюдаемая погрешность вычислений связана 
с приближенностью численного интегрирования 
и дискретизации объекта при создании конечно-
элементной сетки.
Физически отсутствие видимой зависимости 

предела выносливости упомянутых силовых эле-
ментов от их длины объясняется постоянством 
распределения микроструктурных поверхност-
ных дефектов (в частности, плотности дис-
локаций кристаллической решетки) в осевом 
направлении – определяющим в контексте ди-
намической прочности подобных металлокон-
струкций является учет поперечных абсолютных 
размеров.
Полученный вывод соответствует общей кон-

цепции отраслевой нормативно-технической доку-
ментации, учитывающей изменение механических 
свойств металлических заготовок, в основном,

за счет переменных поперечных габаритов полу-
фабрикатов [29, 30].
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