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В современном авиастроении композитным сотовым панелям (КСП) находят все большее применение. 
Номенклатура изделий, изготовленных из КСП, становится более широкой. Вследствие этого возрастает необ-
ходимость применения наиболее эффективных и экономичных методик неразрушающего контроля целостнос-
ти КСП для обеспечения приемлемого уровня безопасности полетов. Одним из перспективных методов нераз-
рушающего контроля является тепловой метод. В представленной работе рассмотрена и проанализирована 
возможность применения данного метода для выявления отслоения внешней обшивки от сотового заполнителя 
КСП. Для этого выполнено числовое моделирование и рассмотрен наглядный эксперимент с образцом КСП, 
применяемым в авиастроении. Получены положительные результаты, подтверждающие возможность обнару-
жения с помощью тепловизионного оборудования отслоения обшивки с учетом технических ограничений, 
выявленных при проведении экспериментов на физическом образце КСП. 

Ключевые слова: композитные сотовые конструкции, тепловой метод неразрушающего контроля, 
отслоение обшивки, оборудование неразрушающего контроля. 

Введение 

Композитные сотовые панели (КСП) широко используются в конструкциях совре-
менных самолетов различного назначения. Это обусловлено тем, что их применение поз-
воляет снизить массу конструкций до 30 – 50 %, повысить ресурс эксплуатации в 2 – 5 раз, 
а также снизить трудоемкость изготовления на 20 – 40 % и материалоемкость до 50 % [1]. 

                                                
* Работа выполнена в рамках государственного задания (№ госрегистрации 121030500149-8). 
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В качестве конкретных примеров использования КСП можно привести такие эле-
менты конструкции, как рулевые поверхности, элементы механизации крыла, панели 
пола и перегородок пассажирской кабины, панели багажных отсеков, створок ниши 
шасси [2]. Указанные изделия регулярно подвергаются ударным нагрузкам от посторон-
них предметов, птиц, средств наземного обслуживания. 

Проблема выявления ударных повреждений и отслоений обшивки из КСП очень 
актуальна, так как из этих материалов изготовлены отдельные элементы конструкции 
воздушного судна, влияющие на безопасность полетов. Для выявления и мониторинга 
данных повреждений существует несколько методов неразрушающего контроля (МНК): 
визуально-оптический [3, 4], вакуумный [5], радиографический [6 – 8], импедансный [9, 10], 
ультразвуковой [11], тепловой [12 – 15], метод простукивания (Tap Test) [16] и шерогра-
фия [17 – 19]. Каждый из этих методов имеет свои преимущества и недостатки. Наиболее 
общую картину состояния изделий дают оптический и тепловой МНК. Из полученных 
оптических и тепловых снимков можно создать накапливаемую базу данных для каждо-
го объекта контроля, что, в свою очередь, позволит вести объективную оценку и конт-
роль целостности авиационных конструкций и изделий [20]. 

Отдельно следует выделить тепловой МНК, который обладает определенными 
преимуществами. Он характеризуется хорошей точностью полученных результатов кон-
троля, высокой производительностью и возможностью выполнять контроль на опреде-
ленной дистанции от объекта контроля. К недостаткам можно отнести зависимость 
от параметров окружающей среды, большое количество дорогостоящего оборудования, 
высокую стоимость обучения персонала. Несмотря на вышеперечисленные минусы, раз-
витие технических характеристик тепловизионного оборудования позволяет выявлять 
в авиационных конструкциях не только наличие влаги в сотовом наполнителе, но и вмя-
тины после воздействия ударных нагрузок [21]. Такие результаты свидетельствуют о воз-
можности применения тепловой МНК для выявления отслоений обшивки композитных 
сотовых конструкций. 

Цель настоящей работы заключается в исследовании возможности проведения не-
разрушающего контроля при помощи теплового метода с использованием компьютерно-
го моделирования теплового распределения композитной сотовой конструкции с заранее 
известным дефектом, а также проведения физического эксперимента с реальным образ-
цом композитной сотовой панели, применяемой в конструкциях современных воздуш-
ных судов. 

1. Моделирование теплового контроля 
    композитной сотовой панели  

1.1. Основные уравнения моделирования 

На первом этапе исследования целесообразность применения теплового МНК для 
выявления отслоения обшивки в КСП проверялась с помощью численного моделирова-
ния с использованием специального программного обеспечения — программы ANSYS 
2021 R2. 

Для моделирования распределения температуры по поверхности образца приме-
нялся метод температурного анализа Steady-State Thermal [22], выбор которого обуслав-
ливался интересом к конечному состоянию теплового равновесия после теплового воз-
действия длительностью 15 секунд. 

Для вычисления использовалось уравнение теплопроводности в следующем виде 
[22 – 24]: 
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где ρ — плотность материала (1857 кг/м3 — для композитного материала, 1,2 кг/м3 — 
для воздуха), с — удельная теплоемкость материала (10,69 кДж/(кг⋅°С) — для компо-

зитного материала, 10,69 кДж/(кг⋅°С) — для воздуха), T = T(x, y, z, t) — температура, t — 
время, q  — тепловой поток внутренних источников (в рассматриваемом случае прини-
мается равным 0), Kxx, Kyy, Kzz — диагональные элементы матрицы теплопроводности [D], 
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В расчетах учитываются три рода граничных условий. По умолчанию (если иное 
не задано пользователем) предполагается, что данные условия применяются ко всей 
поверхности модельного объекта [22]. 

1.2. Граничные условия 

1. Задается температура поверхности S1 (в виде функции температуры): T = TS1(x, y, 
z, t). В представленных расчетах температура задавалась одинаковой для всей поверх-
ности: + 22 °C, где S1 — площадь полной поверхности панели, включая соты. 

2. Задается тепловой поток относительно поверхности S2: q (x, y, z, t), q{n} = – q*, 
здесь {n} — вектор нормали к поверхности (в нашем случае вектор нормали задавался 
перпендикулярно поверхности со стороны отслоившейся обшивки), q* — заданная вели-
чина теплового потока (в нашем случае он равнялся 72 Вт/м), S2 — внешняя поверхность 
образца со стороны отслоенной обшивки. 

3. Задаются области конвективного теплообмена поверхности S3, где S3 — площадь 
внешней поверхности панели, соприкасающейся с окружающей средой: тепловой поток 
на единицу поверхности q{n} = hf (Ts – Tb), здесь hf  — коэффициент теплопередачи  
(hf  = 5 Вт/м2⋅°С); (Ts – Tb) — разница температур поверхности и окружающей среды,  
Ts изменялась под воздействием заданного теплового потока q* в течение 15 с, что со-
ставляло время симуляции, Tb равнялась + 22 °С и оставалась неизменной. 

 
 

Рис. 1. Фрагмент КСП Gilfab 4223. 
1 — участок обшивки с дефектом в виде 

воздушной прослойки (отслоением) между обшивкой 
и сотовым наполнителем, 2 — сотовый наполнитель, 
3 — обшивка без дефекта, 4 — участок без дефекта; 

размеры приведены в мм. 
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В указанном программном обеспечении был смоделирован фрагмент КСП Gilfab 
4223 [25]. Общий вид объекта контроля представлен на рис. 1. Данная КСП используется 
для производства и ремонта элементов конструкции самолетов семейства Airbus A320F. 
Габаритные размеры составляют 100×25 мм, общая толщина — 12,60 мм, толщина верх-
ней и нижней обшивок — 1,27 мм и 0,50 мм соответственно. Изначально был задан де-
фект, а именно: воздушная прослойка (отслоение обшивки) между обшивкой и сотовым 
наполнителем. Габаритный размер отслоения нижней обшивки был равен 50×25 мм, 
толщина воздушной прослойки — 0,5 мм. 

При нагреве дефектной стороны КСП более интенсивно нагревается обшивка 
в районе отслоения. Температура области отслоения оказалась выше (≈ + 30,03 °С) 
по сравнению с температурой целой области (≈ + 28,0 °С). Кроме этого, в области отсло-
ения обшивки структура сотовых ячеек отображается четче. Такая разница связана 
с различием в значениях теплопроводности воздуха и композитного материала (рис. 2). 

Результат моделирования в виде термопрофилограммы продольной оси КСП, пред-
ставленный на рис. 3, позволяет увидеть разницу в температурах целой и дефектной облас-
тей. Также результаты моделирования теплового распределения позволяют сделать вывод, 

 
 

Рис. 3. Термопрофилограмма дефектной стороны КСП. 
а — положение линии измерения температуры на поверхности образца, 

b — распределение температуры вдоль оси x. 

 
 

Рис. 2. Модель КСП Gilfab 4223 (вид снизу), сторона с отслоением обшивки после нагрева. 
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что после нагрева дефектной области КСП возможно получить визуальное отобра-
жение отслоения за счет разницы значений удельной теплоемкости композитного ма-
териала и воздуха. Даже при низких значениях мощности нагрева разница температур 
на приклеенном и отслоившемся участках составляет около 1,5 °С, что вполне регистри-
руется современными тепловизионными приборами. 

2. Проведение эксперимента теплового контроля 
    композитной сотовой панели 

2.1. Оборудование для проведения тепловизионных исследований. 
Тепловизор COX CG 640 

На втором этапе для проведения экспериментального исследования был выбран 
измерительный тепловизор COX CG 640, выполненный на базе ULIS-детектора с разре-
шением 640×480 пикселей [26]. С учетом взаимного расположения камеры и образца 
пространственное разрешение составляло 2 пикселя/мм. 

В качестве источника теплового нагружения для создания температурного градиента 
была выбрана инфракрасная сушка (лампа нагревательная) WIEDERKRAFT WDK-1H [27]. 

2.2. Изготовление тестового образца 

Для экспериментального исследования распределения температур и сравнения по-
лученных данных с результатами моделирования теплового нагружения КСП в прог-
рамме ANSYS 2021 R2 был изготовлен образец КСП с заранее известным дефектом (от-
слоением обшивки). Образец состоял из панели марки Gillfab 4223 (см. рис. 4), которая 
имеет легкую слоистую структуру. Панель с двух сторон покрыта ламинированным слоем 
фенольной смолы, армированной стекловолокнистой тканью, а ее центральная часть 
изготовлена из сотового заполнителя марки NOMEX. Данная панель используется в конс-
трукции грузовых отсеков самолетов семейства Airbus A320 Family. Область экспе-
риментального исследования с помощью тепловизора составляла 180×80 мм (линия 1, 
рис. 4). Область моделирования в пакете ANSYS показана линией 2. Линия 3 обозначает 
границы дефекта, который представлял собой отслоение обшивки с зазором от 0,5 
до 0,8 мм. 

 
 

Рис. 4. Тестовый образец из панели Gillfab 4223. 
1 — граница дефекта (отслоение обшивки), 

2 — область, смоделированная в пакете ANSYS 2021 R2, 
3 — область экспериментального исследования 

с помощью тепловизора; размеры приведены в мм. 
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2.3. Описание эксперимента (этапы) 

Лампа устанавливалась на расстоянии 350 мм от поверхности образца. Исходная 
температура образца была равна + 22 °С. Тепловизор включался в режим записи с часто-
той 25 кадров в секунду. Одновременно включалась инфракрасная лампа. Далее проис-
ходил нагрев поверхности до температуры + 35 °С, который занимал 15 секунд. По дос-
тижении указанной температуры лампа выключалась и следовало остывание образца 
до первоначальной температуры. На рис. 5 – 8 приведены поля распределения температур 
на различных стадиях процесса нагрева и охлаждения. 

По распределению температур визуально можно выделить участки, где сотовая 
структура проявляется отчетливо. Эти участки ассоциируются с присоединенной об-
шивкой, а те, где изображение смазано, ассоциируются с отслоившейся обшивкой, 
но это не дает объективной оценки о границах дефекта. Температурные неравномер-
ноcти, проявляющие сотовую структуру, «размываются» также и в конце цикла нагрева. 

 
 

Рис. 5. Распределение поля температур на поверхности образца 
в начале цикла нагрева. 

 
 

Рис. 6. Распределение поля температур на поверхности образца 
в конце цикла нагрева. 

 
 

Рис. 7. Распределение поля температур на поверхности образца 
в начале цикла охлаждения. 
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Наибольшая трудность состоит в том, что лампа дает неравномерное поле нагрева, 
из-за чего определение дефекта по распределению температур становится затруднитель-
ным. Однако так как в проводимых экспериментах съемка последовательности кадров 
велась с одного положения, оказалось возможным применить прием вычисления поля 
разности температур на этапе нагрева и этапе охлаждения после нагрева. В результате 
того, что участки, подкрепленные стенками сот, имеют большую тепловую инерцию, 
а неравномерность внешнего теплового потока компенсируется, поле разности темпера-
тур более четко демонстрирует область с отслоившейся обшивкой. На рис. 9 показана 
разница температур между кадрами, представленными на рис. 6 и 8.  

При такой процедуре даже в случае неравномерности нагрева поверхности образца 
границы отслоившейся и присоединенной обшивки четко диагностируются. В области 
присоединенной обшивки явно просматривается сотовая структура, в то время как 
в районе дефекта наблюдается общий повышенный уровень разницы температур с неод-
нородностями, превосходящими размер ячейки соты. 

Определяются границы дефекта и на графиках распределения температур, распо-
ложенных по линии вдоль одной из осей координат. На рис. 10 представлен график рас-
пределения температуры по оси x на координате y = – 20 (в области дефекта) и на коор-
динате y = – 60 (где дефект отсутствует). По линии с наличием дефекта (при y = – 20) 
в диапазоне от 40 до 130 мм по оси x наблюдается повышенная разность температур 
и более хаотическое распределение пульсаций температуры. 

Вместе с тем для практического применения рассматриваемого метода необходимы 
критерии и процедуры, которые позволили бы определить границы дефекта. Опишем 
дополнительные процедуры и приведем результаты измерений. 

 
 

Рис. 8. Распределение поля температур на поверхности образца 
в конце цикла охлаждения. 

 
 
Рис. 9. Распределение поля разницы температур на поверхности образца 

в начале цикла нагрева и конца цикла остывания. 
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Сначала вычисляется средняя по поверхности образца разница температур между 
данными на этапе нагрева (рис. 6) и охлаждения (рис. 8) ∆Tm : 

m
1

1 ,
n

T T
n

∆ = ∆∑                                                          (2) 

где ∆Tm — средняя разница температур поверхности образца в фазе нагрева и охлажде-
ния, ∆T — разница температур, регистрируемая 1 пикселем камеры, n — число пикселей 
тепловизионного снимка исследуемого участка. 

Далее строится поверхность потенциала разницы температур T  (рис. 11). Такая 
поверхность дает возможность визуального восприятия дефекта человеком – оператором 
устройства сканирования. Однако для нужд автоматизированного анализа необходимо 
подобрать численные критерии оценки дефекта, поэтому вводятся две полезные функ-
ции: 

{ } ,Q T= L                                                            (3) 

где: { }
x
y

∂ ∂ 
=  ∂ ∂ 

L  — векторный оператор, Q — градиент потенциала разницы темпера-

тур T  по поверхности образца; 

,D Qds= ∫                                                            (4) 

 
 

Рис. 11. Распределение потенциала разницы температурT  
по поверхности образца. 

 
 

Рис. 10. Распределение температуры по оси x. 
y = – 20 (1), – 60 (2). 
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где D — дивергенция градиента Q от потенциала разницы температур T  по замкнутому 
контуру S (рис. 12) со стороной b, равной половине шага ячейки а. 

Контуром S сканировалась вся термограмма с шагом h, равным одному пикселю, 
что физически приравнивается к 0,5 мм на образце. 

На рис. 13 представлено распределение величины дивергенции D по поверхности 
образца. Высота по оси z соответствует величине D. На рисунке хорошо видно, что 
в области дефекта происходит ярко выраженное уменьшение данного параметра. Поэто-
му в качестве численного критерия можно взять наличие дивергенции D на данном 
участке образца на 40 % ниже пиковых значений. Это можно отобразить в виде распре-
деления изолиний уровня 60 % от Dmax по поверхности образца (рис. 14). Область образца, 
где линии уровня не присутствуют на протяжении шага ячейки, является областью де-
фекта. Это хорошо заметно при сравнении образца (рис. 4 и 14а) и распределения изо-
линий уровня 60 % от Dmax. 

 
 

Рис. 12. Размеры и смещение 
контура S для определения 

дивергенции D. 
а — шаг ячейки сотового заполнителя, 

b — размер стороны контура S, 
h — шаг смещения контура S. 

 
 

Рис. 14. Положение дефекта на образце композитной сотовой 
панели (а) и на распределении изоконтуров D, 

соответствующих 60 % от максимального значения (b). 

 
 

Рис. 13. Распределение значения дивергенции D 
по поверхности образца в соответствии с формулой (4). 
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Заключение 

В настоящей работе исследовалась возможность применения теплового метода 
неразрушающего контроля для определения отслоения обшивки композитной сотовой 
панели, применяемой на современных пассажирских самолетах. 

В результате моделирования теплового воздействия на образец в программе 
ANSYS 2021 R2 установлено, что при тепловой мощности нагрева 72 Вт/м в течение 15 
секунд средняя температура обшивки в области дефекта становится на 1,5 °С выше, чем 
на приклеенном участке. Этого достаточно для попытки обнаружения дефекта совре-
менным тепловизионным оборудованием. 

При проведении экспериментов с тепловизионным оборудованием, имеющим раз-
решающую способность 2 пикселя/мм и температурную чувствительность 0,05 K, было 
установлено следующее: 

— как и в численном эксперименте, наличие сотового заполнителя образца обшив-
ки проявляется в виде периодической неравномерности поля температуры на поверхнос-
ти образца в местах соединения обшивки с сотовым заполнителем; 

— отслоение обшивки от сотового заполнителя приводит к общему повышению 
температуры обшивки, что может служить критерием дефекта; 

— границы дефекта непосредственно по термограммам определить затруднительно 
в силу неравномерности нагрева образца от реального физического источника. 

Для определения границ дефекта авторами разработана процедура обработки ре-
зультатов эксперимента. Можно выделить 4 ключевых этапа этой процедуры:  

— определение разницы в распределении температур на этапе нагрева и охлажде-
ния путем вычитания соответствующих снимков термограмм; 

— получение векторного распределения Q градиентов потенциала разницы темпе-
ратурT; 

— определение дивергенции D от поля градиентов Q через замкнутый контур S 
с размерами стороны контура b = 1/2а, где a — шаг ячейки сотового заполнителя; 

— построение изолинии уровня дивергенции D в 60 % максимального значения. 
Те области образца, где уровень не достигает 60 % максимума на протяжении шага 
ячейки, являются областью отслоения обшивки. 

Для дальнейшего развития метода с целью получения надежных численных крите-
риев диагностики необходимо решить две ключевых задачи: обеспечить для исследуе-
мой поверхности повторяемый цикл в виде нагрева и охлаждения; обеспечить равно-
мерный тепловой поток от физического источника нагрева или охлаждения по всей по-
верхности для исследуемого образца. На решение этих задач будут направлены даль-
нейшие исследования в продолжение данной работы. 
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