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Для контролю технічного стану силових 

елементів планера літака  пропонується 

комплексне застосування частотного методу 

неруйнівного та методу акустичної емісії. 
 
Ключові слова: акустичний метод, частотний метод, технічний стан, 

засоби неруйнівного контролю, збудник коливань 

 

При довгостроковій експлуатації літаків, особливо маневрених, в конструкції 

крила (та в інших силових елементів) в наслідок значних багаторазових навантажень 

можуть виникати механічні пошкодження (тріщини, руйнування тощо). Крило 

літака вважають критичним елементом з точки зору міцності і ресурсних показників 

літака в цілому. Відомо, що силові елементи кріплення крила знаходяться, як 

правило, в тяжко доступних для огляду (контролю) місцях. Тому контроль їх 

технічного стану крила практично відсутній. Саме тому існує нагальна необхідність 

в організації (введенні) цього контролю. В даний час  відсутній недорогий, 

оперативний, високочутливий метод контролю технічного стану крила який би не 

передбачав виведення для цього літаків з ладу на значний період [1]. 

Як варіант можна запропонувати комплексно застосовування для цих цілей 

двох методів неруйнівного контролю: методу акустичної емісії (АЕ) та частотного 

методу (ЧМ). Метод АЕ базується на реєстрації та аналізі акустичних сигналів, котрі 

виникають у твердих тілах при пластичній деформації і руйнуванні  [3]. ЧМ 

неруйнівного контролю базується на реєстрації та аналізі частоти власних коливань 

конструкції планера літака. 

Застосування указаних методів має ряд суттєвих переваг: 

контроль в місцях, недоступних для інших методів огляду, та можливість 

контролю літаків без виведення їх з ладу; 

конструкція, що досліджується, не піддається впливу значних механічних 

навантажень; 

можливість виявлення та оцінка дефектів на досить великих ділянках силової 

конструкції; 

ЧМ простий та не затратний при практичному застосуванні і не підлягає діям 

завад; 

відсутність еталону для порівняння первинно отриманих параметрів частоти 

власних коливань (Fвл). 
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Але є і недоліки: 

ЧМ не визначає точне місце дефекту; 

схильність при виконанні методу АЕ до виникнення завад у вигляді 

акустичних шумів (АШ). Під АШ розуміють електричні сигнали на виході 

реєструючої апаратури, які не мають зв’язку з процесами зміни мікроструктури 

матеріалу крила. 

Для практичного застосування цих методів необхідно примусово збуджувати 

механічні коливання досліджуваної конструкції (крила). Для цієї цілі доцільно 

використовувати збудник коливань, оснований на безконтактному застосуванні 

електромагнітів, які діють своїм магнітним полем на крило літака через закріплену 

на ньому феромагнітну пластину. Безпосереднього механічного контакту між 

крилом та збудником нема. Це важливо для обмеження впливу АШ на сигнали АЕ. 

Очевидним являється той факт, що ці методи доповнюють один одного. Одночасна 

фіксація пошкоджень крила або їх відсутність гарантують надійність проведених 

перевірок. 

Слід відзначити, що метод АЕ дозволяє виявити дефекти на ранній стадії, 

тобто встановити факт наявності пошкоджень, оцінити їх параметри .За допомогою 

ж ЧМ, як найбільш простого та невитратного, доцільно в подальшому періодично 

контролювати динаміку розвитку виявлених ушкоджень, встановлювати ступінь їх 

небезпеки тощо [2]. 

До складу установки для контролю технічного стану крила комплексно двома 

методами повинні входити: 

збудник механічних коливань крила, у складі підсилювача низької частоти 

(ПНЧ), з вбудованим в нього генератором низької частоти (ГНЧ) та блоком 

живлення; 

дві котушки електромагнітів; 

феромагнітна пластина; 

датчик Fвл; 

датчики сигналів АЕ; 

аналізатор сигналів АЕ з блоком живлення; 

реєстратор сигналів Fвл, та АЕ (ноутбук). 

Структурна схема установки контролю технічного стану крила зображена на 

рисунку 1. 

Апаратура для реєстрації АЕ та Fвл порівняно проста, особливо при 

спеціальному виконанні. 

Збудник коливань і апаратура для контролю Fвл спроектована, виготовлена та 

випробувана в лабораторії ДНДІА на малогабаритному макеті літака, а також на 

макеті крила натуральних розмірів (Рис. 2). Це свідчить про те, що установку для 

контролю двома методами, без значних труднощів, можна виготовити в умовах АРЗ. 

Можлива закупка реєструючої апаратури для методу АЕ. Така установка повинна 

знаходитися у складі рухливої лабораторії АРЗ, краще по кожному типу літака 

окремо (МиГ-29, Су-24, Су-27 і т.д.) 

Потрібно підкреслити, що навіть комплексне, але одноразове первинне 

застосування двох методів контролю не дає відповіді про точне місце, розміри, 
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динаміку розвитку та небезпечність пошкодження. Все це можна отримати тільки 

після повторного і послідуючих контролях параметрів крила. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 1. Структурна схема установки контролю технічного стану крила: 1, 2 – 

котушки  електромагнітів;  3 – феромагнітна пластина; 4 – датчик Fвл; 5 – датчик  

сигналів  АЕ;  6 – ПНЧ;  7 – реєстратор  сигналів Fвл  та АЕ (ноутбук); 8 –  аналізатор   

сигналів  АЕ;   9 –  крило   літака; 10 –  підставка   для   котушок електромагнітів. 
 

При первинному контролі можна встановити: 

факт наявності (відсутності) пошкоджень, оцінити їх параметри; 

усереднене для даного типу літака Fвл; 

наявність (відсутність) відхилення Fвл від усередненого значення для кожного 

літака; 

для кожного літака еталон для порівняння Fвл. 

Повторні і послідуючі заміри можуть визначити наступну інформацію: 

динаміку розвитку ушкоджень за контрольований період, для кожного літака, 

при їх наявності; 

залишкову міцність та живучість конструкції крила; 

припустиму та критичну Fвл; 

можливість продовження встановлених показників; 

залежність динаміки розвитку пошкоджень від нальоту та часу експлуатації 

тощо. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис.2. Монтаж  збудника коливань на макеті крила натуральних розмірів 
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