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Streszczenie

W pracy przedstawiono realizacj¢ procesu analizy uzytkowania wojskowego statku
powietrznego, ktorego celem jest wprowadzenie nowego sposobu wyznaczania tempa
zuzywania zasobOw jego pracy. Zaproponowang miarg wykorzystania zasobu pracy jest
nalot ekwiwalenty, a jego jednostka sa ekwiwalentne godziny lotu. W odréznieniu od godzin
lotu naliczanych na podstawie chronometrazu sag one wyznaczane na podstawie zapisow
parametréow lotu, skorelowanych z obcigzeniami konstrukcji podczas uzytkowania.
Przedstawiona w pracy metodyka analizy zapisdéw pozwala na wyznaczenie parametrow
opisujacych  intensywno$¢ uzytkowania dla  poszczegdlnych samolotow
1 w odroznieniu od oceny zuzycia zasobow pracy konstrukcji na podstawie nalotu
uwzglednia indywidualny sposob eksploatacji.

Przedstawiona w pracy metodologia jest uniwersalna i moze by¢ zastosowana do szerokiej
klasy statkbw powietrznych, natomiast szczegbtowe wyniki jej zastosowania
zaprezentowano na przyktadzie samolotu szkolno-treningowego PZL-130 TC-Il Orlik.
W szczegolnosci wykazano zmienno$¢ profilu uzytkowania samolotow w procesie ich
eksploatacji, spowodowang dostosowaniem programow szkolenia lotniczego do potrzeb
operacyjnych Sit Zbrojnych RP.

Ocena wykorzystania zasobu pracy konstrukcji statkéw powietrznych wedlug nalotu,
W zmieniajacych si¢ uwarunkowaniach uzytkowania, powinna by¢ zatem uzupeiniona
poprzez wprowadzenie programdw monitorowania profili obcigzen samolotow, co
umozliwia zindywidualizowane podejscie do eksploatacji samolotéw. Jednym ze sposobow

spelnienia tego Wymogu moze by¢ zaprezentowana W pracy metodologia.



Abstract

The following work presents the implementation of the usage analysis of the military
aircraft, which goal was to introduce new efficient methodology for actual usage assessment.
The Equivalent Flight Hours (EFH) were proposed for actual usage monitoring. As opposed
to the Actual Flight Hours (AFH), defined directly from flight duration, the EFH are defined
using the flight data gathered during operation, which correspond to the actual loads acting
on the structure.

The presented herein flight data analysis methodology allows for definition of parameters
correlated with usage intensity for individual aircraft and enables definition of aircraft
individual usage in contrary to the standard flight duration monitoring. Although the
proposed methodology is universal and can be applied to many other platforms, detailed
results are presented for the PZL-130 TC-I11 Orlik trainer aircraft.

In particular the difference between the current actual usage and the load profile used during
the full scale fatigue test, resulting from the update of the Polish Air Force training program,
is shown in the paper.

Therefore a comprehensive aircraft usage assessment, taking into account alternating load
conditions, should be complemented by dedicated flight profile monitoring programs, which

would enable individual aircraft tracking. The presented methodology is a viable solution.



Definicje i skroty

AC — okolnik doradczy (ang. advisory circular)
AFH — godzina lotu SP wg chronometrazu (ang. actual flight hour)
ASIP — program zapewnienia integralnosci struktury SP

(ang. aircraft structural integrity program)

CAA — wladza lotnictwa cywilnego dot. UK (ang. Civil Aviation Authority)
CPD — Centrum Przetwarzania Danych ITWL
DADTA — analiza trwalosci i akceptacji uszkodzen

(ang. durability and damage tolerance analysis)

EFH — ekwiwalentna godzina lotu (ang. equivalent flight hour)

FAR — federalne przepisy lotnicze dot. USA (ang. Federal Aviation Regulations)
FDR — poktadowy rejestrator parametrow lotu (ang. flight data recorder)
FH — godzina lotu (ang. flight hour)

FSFT — petnoskalowa proba zmgczeniowa (ang. full scale fatigue test)
FSMP — (ang. fleet structural maintenance plan)

IAT — indywidualne monitorowanie SP (ang. individual aircraft tracking)
ITWL — Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

LBWM — Laboratorium Badan Wytrzymatosciowych Materiatow ITWL
MES — metoda elementow skonczonych

MMPDS — Metallic Materials Properties Development and Standardization
NDT — badania nieniszczace (ang. non-destructive testing)

PSzL — podstawowe szkolenie lotnicze

SARSO — system analizy resursow samolotu orlik

SEWST — system eksploatacji wedtug stanu technicznego

SFH — symulowana godzina lotu (ang. simulated flight hour)

SI SAMANTA — system informatyczny wsparcia eksploatacji SP

S-N — krzywa zmeczeniowa (S — stress - naprezenie / N — number - liczba cykli)
SP — statek powietrzny

SWT — Smith, Watson and Topper (metoda korekcji wartosci srednie;j)

TI — inspekcja rozbidrkowa (ang. teardown inspection)

Z-31 — Zaktad Zdatnosci do Lotu Statkow Powietrznych ITWL

ZPZ — (ang. GAG) cykl ziemia — powietrze — ziemia (ang. ground-air—ground)



Al +A3 — wspolczynniki krzywej zmgczeniowej

An — warto$¢ odksztatcenia w locie w lokalizacji obliczeniowej A dlan, =1

Ag — warto$¢ odksztatcenia w locie w lokalizacji obliczeniowej B dla n, = 1

anLLF — warto$¢ dopuszczalnej amplitudy przyspieszenia (dot. n;)

an — wartos$ci amplitudy przyspieszenia (dot. n;)

b — wspotczynnik kierunkowy krzywej zmeczeniowej w uktadzie logo, logN

D —uszkodzenie zme¢czeniowe

Dr — uszkodzenie zmgczeniowe w locie

DPFTokres  —uszkodzenie zmeczeniowe dla FSFT znormalizowane do wybranego okresu

Di — czastkowe uszkodzenie zmeczeniowe

DL —uszkodzenie zme¢czeniowe wywotane ladowaniami

Dokres — uszkodzenie zmgczeniowe rzeczywiste znormalizowane do wybranego
okresu

Draxi —uszkodzenie zme¢czeniowe wywotane manewrami naziemnymi

Dzpz —uszkodzenie zmeczeniowe wywotane cyklem ZPZ

f — czestotliwosé

g — warto$¢ przyspieszenia ziemskiego

h — godzina zegarowa

k — wspotczynnik kierunkowy krzywej zmeczeniowej w uktadzie o, logN

K! — wyznaczona liczba korkociggdéw przypadajaca na jedng godzing lotu

Kie — wspolczynnik intensywnosci uzytkowania

ksi —jednostka cis$nienia (1000 funtéw na cal kwadratowy; 1000 psi)

L? — wyznaczona liczba lagdowan przypadajaca na jedng godzine lotu

M — wyktadnik potggowania, na podstawie krzywej S-N

MPa — megapaskal

N — liczba cykli

No — warto$¢ graniczna liczby cykli

Nt — liczba cykli do zniszczenia konstrukcji

Ne — bazowa liczba cykli

Ni — dopuszczalna liczba cykli na i-tym poziomie wspétczynnika obcigzenia

okreslona krzywa S-N

ni — liczba cykli zarejestrowanych na i-tym poziomie wspotczynnika obcigzenia
n; — wspotczynnik obcigzenia, przecigzenie w kierunku osi Z samolotu
R — wspotczynnik asymetrii cyklu



Rm — dorazna granica wytrzymato$ci materiatu

S — warto$¢ napregzenia
Sa, SALT, 0a  — amplituda naprezenia
Seq, eq — amplituda ekwiwalentna naprezenia

Sm, SMEAN, om — warto$¢ Srednia napre¢zenia

Smax, Tmax — maksymalna warto$¢ napr¢zenia

Smin, Gmin — minimalna warto$¢ naprezenia

T — okres

Te — nalot ekwiwalentny dla wybranego samolotu

T*okres — nalot samolotu wg SI SAMANTA w danym okresie

T ®okres — nalot samolotu wg zapisow rejestratora parametrow lotu w danym okresie
U — wsp. korekcyjny do uzupetniania niedoboréw rejestracji parametréw lotu
Vp — predkos$¢ przyrzadowa

Zy — warto$¢ graniczna zmeczenia

Ao — zakres cyklu naprezenia

K — wspotczynnik stalosci obcigzenia

uSTR — bezwymiarowa jednostka odksztatcenia %
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Wstep

Zjawisko zuzycia zmegczeniowego jest obecnie brane pod uwage w niemal wszystkich
dziedzinach inzynierii mechanicznej. Jego wplyw rozpatruje si¢ w sposob, tak dalece
zaawansowany, ze prowadzi si¢ wrgcz celowe programowanie trwatoSci zmeczeniowe;j
urzadzen w celu wymuszenia ich wymiany, w zwigzku z brakiem optacalnosci dalszej
eksploatacji. Mozliwoséci zaawansowanego podejscia do zjawiska zmeczenia konstrukcji
pojawily si¢ wraz z rozwojem techniki, inzynierii materiatowej i modelowania
komputerowego zjawisk wytrzymatosciowych.

W lotnictwie zjawisko zmeczenia konstrukcji obecne bylo od jego poczatkéw. Jednak nie
bylo traktowane jako istotne. W innych dziedzinach przemystu, na przyktad w znacznie
bardziej zaawansowanym kolejnictwie, przemysle maszynowym czy stoczniowym, dopiero
rozpoczynano badania nad tym zjawiskiem.

Twoércy pierwszych szybowcow (Otto Lilienthal, Octave Chanute, Czestaw Tanski)
i samolotow (bracia Wilbur i Orville Wright, Gustav Weilkopf oraz Czestaw Zbieranski
| Stanistaw Cywinski) zmagali si¢ z wytrzymatos$cig dorazng zastosowanych materiatow,
dazac do zminimalizowania masy, ktorg mogta unies$¢ uzyskana sita nosna. Loty statkow
powietrznych byly same w sobie tak nowatorskim przedsigwzigciem, ze ich konstruktorzy
nie musieli bra¢ pod uwagg zjawisk, takich jak korozja czy zmeczenie konstrukcji. Kazdy
udany lot z bezpiecznym powrotem na ziemi¢ byt swoistym sukcesem pilota i konstruktora.
Dopiero konstruktorzy ptatowcow, ktérych eksploatacja trwata znacznie dluzej niz
kilkadziesigt godzin lotu, uznali zjawisko zmeczenia za istotne. Pierwotnie problem
zmeczenia dotyczyt gtownie maszyn roboczych, pojazdow szynowych, okretéw wojennych
i statkow handlowych. Maszyny te, w przeciwienstwie do nowinki technicznej, jaka byty
szybowce i samoloty 6wczesnych pionierow lotnictwa, niemal nie miaty ograniczenia, jakim
jest ciezar. Przez co zapobieganie zjawisku zuzycia zmg¢czeniowego odbywato si¢ poprzez
przewymiarowanie i zwigkszanie ilosci wykorzystanego materiatu.

Ponad sto lat historii lotnictwa znacznie wplyneto na rozwdj przemystu, technik
wytwarzania, a takze sposobéw projektowania struktur statkow powietrznych.
Przetamywano bariery, ktore byly krokami milowymi wyznaczajagcymi przyszte tendencje.
W poczatkowym okresie statki powietrzne byly wylacznie eksperymentem [1], ktory dat
czlowiekowi skrzydta i pozwolil w kontrolowany sposdb wzbijac si¢ w powietrze. Bardzo
szybko potencjat ukryty w samolotach dostrzezono w wojsku. Jako narzedzie wojny samolot

mogl przeprowadzaé odlegly zwiad, atakowac i niszczy¢ cele naziemne, jak réwniez
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odbywac¢ pojedynki powietrzne. Cho¢ pierwsze uzycie statkdw powietrznych do celow
wojennych odbyto si¢ jeszcze przed wybuchem I wojny swiatowej, to wtasnie Wielka Wojna
upowszechnita i rozwingta statki powietrzne jako $rodek nie tylko walki, ale rowniez
transportu towardéw i ludzi. Do dzisiaj rozwinigto wiele rodzajow statkow powietrznych
ciezszych od powietrza, roznigcych si¢ sposobem wytwarzania sity nosnej, jak i rodzajem
napedu. Odgrywaja one ogromng rol¢ nie tylko w sitach powietrznych catego §wiata, ale sa
obecnie jednym z najwazniejszych srodkow transportu cywilnego.

Wraz ze wzrostem liczby uzytkowanych statkow powietrznych rosta §wiadomos¢ dotyczaca
problemo6w ich eksploatacji. Dostrzezono obecno$¢ zjawisk zmeczeniowych. Kazdy kolejny
statek powietrzny projektowany byt z wykorzystaniem owczesnego doswiadczenia oraz
wszelkich dostepnych nowinek z dziedziny technologii i materiatoznawstwa. Rozwoj
nape¢dzaty konflikty zbrojne oraz transport lotniczy. Kazda z domen kierowata si¢ wtasnymi
celami. W lotnictwie cywilnym istotny jest rachunek kosztow. Statek powietrzny musi by¢
eksploatowany maksymalnie dtugo przy minimalnych naktadach finansowych. W lotnictwie
wojskowym jest rowniez istotny cel, jakim jest dtugotrwata i bezpieczna eksploatacija,
jednak najwazniejsza jest zdolnos¢ do realizowania przez niego misji, do ktorej zostat
zaprojektowany.

Z uwagi na znacznie bardziej agresywne uzytkowanie, wojskowe statki powietrzne,
w przeliczeniu na godziny lotu, sg eksploatowane wielokrotnie krocej niz cywilne. Jest to
przedziat od kilku do kilkunastu tysigcy godzin lotu, w zaleznosci od przewidywanego celu
I profilu uzytkowania.

W okresie po Il wojnie §wiatowej niemal do konca XX wieku wojskowe statki powietrzne
eksploatowane byly srednio przez okoto dwadziescia lat. Po tym okresie niezaleznie od
stopnia zuzycia zme¢czeniowego byly wycofywane z eksploatacji i zastgpowane nowymi
maszynami. Wzrost ceny coraz bardziej skomplikowanych statkow powietrznych, ogromne
koszty projektowania i budowy nowych typow spowodowaty trend do optymalizacji
wykorzystania zasobow trwatoSci zmeczeniowej, a przez to na wydluzenie okresu
eksploatacji techniki lotniczej. W efekcie podjeto wiele prac majacych za zadanie
wydtuzenie okresu eksploatacji statkdw powietrznych przy jednoczesnym utrzymaniu ich
bezpieczenstwa na akceptowalnym poziomie.

Wraz z koncem zimnej wojny zwigkszyto si¢ znaczenie utrzymania ciagtej zdatnosci do lotu
maszyn, ktore zblizyty si¢ lub osiggnety pierwotnie zaktadany resurs techniczny zaréwno
godzinowy, jak i kalendarzowy. Powodem takiej sytuacji byty przede wszystkim wysokie

koszty utrzymania wielkich flot statkdbw powietrznych. Wspomniane ograniczenia, wraz
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z coraz bardziej rosngcymi kosztami projektowania i produkcji nowych maszyn, pozwolito
na uruchomienie stosownych badan. Badania te mialy na celu okreslenie indywidualnych
mozliwo$ci wyjscia poza ramy okreslone resursem technicznym nadanym przez producenta.
Prace te prowadzone byly dla roznych statkow powietrznych, eksploatowanych przez sity
powietrzne roznych krajow.
Badania dotyczace niezawodnos$ci techniki lotniczej, zmegczenia konstrukcji oraz rozwoj
elektronicznych technik obliczeniowych, pozwolity specjalistom, prowadzgcym prace nad
procesem eksploatacji, na stworzenie i wprowadzenie do uzycia nowych zasad eksploatacji
1 znaczace wydluzenie czasu pracy, przy zachowaniu dostatecznego poziomu
niezawodnosci. Prace nad oceng mozliwosci zwigkszenia resursow platowcoéw statkow
powietrznych, ktére zostaty skonstruowane na podstawie kryterium bezpiecznej trwatosci
(safe-life), prowadzono w krajach zachodnich m.in.: USA, Kanada, Australia, Wielka
Brytania, Niemcy, ale rowniez w Polsce. Badanie te prowadzone byty na kompletnym
ptatowcu lub jego kluczowych komponentach: skrzydto, centroptat, komponenty kadtuba.
Przyktadem prac prowadzonych na zachodniej technice lotniczej sa rozlegle badania
samolotu F-18. Resurs techniczny jego ptatowca zostal nadany przez producenta samolotu
na podstawie profilu uzytkowania samolotu przeznaczonego dla potrzeb marynarki
wojenne] USA, ktory byl odmienny od potrzeb pozostatych uzytkownikow. W zwigzku
Z tym uruchomiony zostat projekt, w ramach ktérego Australia i Kanada przeprowadzity
badania trwato$ciowe na podstawie wiasnych profili uzytkowania [2]. Odpowiedzialnos¢
I realizacje¢ prac podzielono pomigdzy partnerow uczestniczacych w projekcie:
1. National Research Council of Canada Institute for Aerospace Research (NRC/IAR)

— opracowanie sekwencji obciazenia skrzydta;

— testy zmgczeniowe skrzydta;

— opracowanie zaawansowanych technologii napraw.
2. Bombardier Aerospace Defence Services (BA-DS)

— opracowanie sekwencji obcigzenia kadluba 1 skrzydta;

— testy zmgczeniowe przedniej 1 centralnej sekcji kadluba;

— wsparcie techniczne dla testow skrzydta.
3. Australian Aeronautical and Maritime Research Laboratories (AMRL)

— opracowanie sekwencji obcigzenia tylnej sekcji kadtuba;

— testy zmeczeniowe tylnej czesci kadtuba;

— testy zmegczeniowe gtownych wreg sitowych kadtuba.
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Badania zmeczeniowe samolotu F/A-18 niezaleznie wykonane zostaty rowniez dla potrzeb
Szwajcarskich Sit Powietrznych [3]. Prace te wykonata firma RUAG Aerospace i mialy na
celu udowodnienie resursu 5000 godzin lotu dla zmodyfikowanego wzgledem U.S. Navy
ptatowca. Modyfikacje polegaty m.in. na zastapieniu wybranych elementow sitowych,
wykonanych oryginalnie ze stopu aluminium, elementami wykonanymi ze stopu tytanu.
Konieczno$¢ zmian konstrukcyjnych i badan uzasadnione byly zupeilnie réznym od
morskiego profilem uzytkowania, gdzie samoloty poddawane sg wysoko manewrowym
obciazeniom, nad niewielkim terytorialnie gorzystym krajem.

Kolejnym, najbardziej zaawansowanym przyktadem prac badawczych, majacych na celu
peliejsze wykorzystanie zasobow pracy statku powietrznego sg badania prowadzone dla
péznych wersji (post-block aircraft) samolotu F-16. Firma Lockheed Martin wraz z Sitami
Powietrznymi USA prowadzi badania, dzi¢ki ktorym program ASIP dla samolotu F-16 jest
jednym z najbardziej zaawansowanych posrod jego innych realizacji. Jednym z zadan
badawczych prowadzonych na przestrzeni lat byto zwigkszenie certyfikowanego resursu
technicznego z 8 000 do 12 000 ekwiwalentnych godzin lotu [4]. Udowodnienie nowego
limitu przyniesie wymierne korzysci finansowe, dzigki dluzszej eksploatacji, a takze
korzystniejszemu zaplanowaniu prac obstugowych i naprawczych. Wyniki badan przyniosg
korzysci finansowe nie tylko Sitlom Powietrznym USA, ale réwniez pozostatym
uzytkownikom jak np. Polskim Sitom Powietrznym.

Prace badawcze wykorzystujace nadmiar niezawodno$ciowy w celu wydluzenia okresow
eksploatacji prowadzone sg rowniez w Polsce przez instytuty badawcze, lotnicze osrodki
akademickie i przemystowe. Przyktadem takich prac moze by¢ program badan realizowany
w Instytucie Lotnictwa, ktoérego jednym z elementéw byt test zmeczeniowy skrzydia
samolotu PZL 1-22 Iryda [5]. Podobnie w Polskich Zaktadach Lotniczych w Mielcu
zrealizowano badania zme¢czeniowe dla samolotu PZL M28, podczas ktorych badano zasoby
trwalosci, rozwijano technologie napraw, wprowadzano elementy konstrukcyjne wykonane
z materiatow kompozytowych [6]. Badania samolotu PZL M28 prezentowane sa, jako
przyktad kompleksowego wykorzystania testow zmgczeniowych platowca w celu
oszacowania jego trwatosci, sposobu pozyskiwania danych pomiarowych podczas
eksploatacji oraz postgpowania podczas realizacji testow dowodowych [7].

Badania proceséw eksploatacji techniki lotniczej, pozwalajace na wykorzystanie zasobow
niezawodnosciowych konstrukcji lotniczych prowadzone sg rowniez w polskim lotnictwie
wojskowym. Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych jest jednostka naukowo-badawcza,

w ktoérej od wielu lat prowadzone sa prace umozliwiajace eksploatacje starzejacej si¢
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techniki lotniczej, jak rowniez, we wspolpracy z polskim przemystem lotniczym, ocen¢
zasobow pracy nowo wyprodukowanych statkow powietrznych.

Jednga z pierwszych prac badawczych prowadzonych w ITWL na przetomie wieku, majgcych
na celu oceng¢ stanu technicznego w celu zwigkszenia resursow, byly badania samolotow
MiG-21 [8]. Dotyczyly one m.in. oceny skutkow uszkodzen dla bezpieczenstwa lotow,
realizacji badan nieniszczacych, czy tez wyznaczania rejonéw krytycznych ptatowca.
Badania te daty poczatek serii projektow badawczych prowadzonych na rzecz obronnosci
I bezpieczenstwa panstwa, ktore odnosity si¢ do utrzymania zdatnosci do lotu samolotow
I Smiglowcow wyprodukowanych w krajach bylego ZSRR oraz w Polsce. Badania te
dotyczyly m.in. samolotow Su-22 [9, 10, 11], MiG-29 [9, 12, 13], PZL-130 TC-II Orlik
[14, 15, 16] oraz sSmigtowcow Mi-14 [17], Mi-24 [18]. Podczas badan okreslono mozliwosci
wydtuzenia okresow eksploatacji, wymagan dotyczacych okresowego prowadzenia badan
nieniszczacych 1 wyposazenia wybranych statkow powietrznych w systemy monitorowania
stanu technicznego.

Prowadzone prace przyczynily si¢ do znaczacego wzrostu wykorzystania technik
komputerowego modelowania i analiz inzynierskich [19, 20], dzigki ktorym wykonano
modele komputerowe smiglowcow Mi-8, Mi-14 i Mi-24. Zwigkszono udzial i zakres badan
z wykorzystaniem technik nieniszczacych [21, 22, 23] oraz rozwinigto techniki
monitorowania stanu technicznego struktury ptatowcow [24, 25].

Projekty badawcze realizowane w ITWL, dotyczace oceny zasobow pracy statkow
powietrznych, zaowocowaty licznymi rozprawami doktorskimi i habilitacyjnymi
przygotowanymi przez specjalistow zatrudnionych w Instytucie. Piotr Barszcz w swojej
pracy [26] wykazal mozliwos¢ wykorzystania zasobow niezawodno$ciowych,
pozostajagcych w strukturze statku powietrznego i jego agregatach, w celu wydluzenia
okresow eksploatacji poczatkowo wskazanych przez producentdéw w oparciu o kryterium
bezpiecznej trwatosci. Opracowal metode pozwalajaca na analiz¢ mozliwos$ci zwickszenia
resursOw na podstawie kryteriow 1 wskaznikow charakteryzujacych stan techniczny,
niezawodnos¢ 1 bezpieczenstwo oraz model matematyczny stanow technicznych konstrukcji
lotniczej.

W rozprawie habilitacyjnej Andrzej Leski [78] podsumowatl realizacj¢ wieloletnich prac
badawczych, ktorymi kierowal w ITWL. Badania te postuzyty opracowaniu metod i narz¢dzi
badawczych, majacych na celu wykorzystanie zasobow pracy samolotow 1 $§migtowcow
uzytkowanych przez Sity Zbrojne RP. W rozprawie podsumowano wieloletnie

doswiadczenia zwigzane z monitorowaniem obcigzen statkow powietrznych w locie, co
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pozwolilo na przygotowanie analiz obcigzen struktury statkow powietrznych, ktore
W calosci lub w wybranych obszarach poddano podzniej petnoskalowym testom
zmgczeniowym, kompleksowym badaniom nieniszczacym lub monitorowaniu stanu
technicznego struktury. Badania przedstawione w powyzszej rozprawie do dzi$ stuza, jako
zrodlo wiedzy wykorzystywanej w ramach realizacji prac zgodnie z tre$cig biuletynow
technicznych realizowanych na wojskowej technice lotniczej.

Niniejsza praca czerpie z wczesniejszych do§wiadczen i zrealizowanych projektow. Metody
1 narzgdzia opracowane podczas badan, ktére umozliwity wydtuzenie okreséw eksploatacji
statkbw powietrznych w Sitach Zbrojnych RP, a w szczegdlnosci zmiana systemu
eksploatacji samolotow MiG-29 na eksploatacj¢ wedtug stanu technicznego [27, 109] i prace
przy programie ASIP eksploatowanych w Polsce samolotow F-16 [28], daly podstawy do
uruchomiania nowego projektu badawczego. Celem badan byta zmiana systemu eksploatacji
samolotow PZL-130 TC-II Orlik. Jednym z zadan w projekcie zainicjowanym przez
producenta samolotu, byto opracowanie metodyki badawczej, a w konsekwencji biuletynu
technicznego, ktora zdefiniuje sposob okreslania indywidualnego zuzycia zmeczeniowego
struktury samolotu. Badania oparto o cykl lotéw badawczych, analize dotychczasowego
procesu eksploatacji, pelnoskalowa probe zmeczeniowa samolotu i szereg dodatkowych
badan materiatowych i modelowanie komputerowe.

Na podstawie raportow 1 narzedzi przygotowanych przez zespot projektowy
przeprowadzono badania, dzigki ktérym stalo si¢ mozliwe okreslenie kryteriow oceny
I wskaznikow pozwalajagcych na monitorowanie procesu wykorzystania zasobow pracy

samolotow PZL-130 TC-I1I Orlik.

1. Miary i metody okreslania zuzycia statku powietrznego

1.1. Metody okreslania trwalosci samolotow

Statki powietrzne naleza do grupy produktow, ktorych cena wytworzenia oraz wieloletnia
eksploatacja, a w koncu utylizacja pochtania niezwykle wysokie koszty, jakie w lotnictwie
wojskowym lub panstwowym ptacone sg ze srodkéw publicznych. Fakt ten powoduje, ze od
zespotu konstruktoréw, producenta i w dalszej kolejnosci uzytkownika oczekuje sig¢
zapewnienia odpowiednio dlugiego okresu bezpiecznej eksploatacji konstrukcji [29].
Trwatos¢ statkow powietrznych [30] wyznacza okres eksploatacji, w ktorym uzyskuje si¢
mozliwos¢ realizacji zadan lotniczych; wplywa na zakres prac zwigzanych

z utrzymywaniem zdatnosci do lotu, w tym w szczego6lnosci remontow gléwnych, okreslajac

16



ekonomiczng optacalno$¢ uzytkowania. Innymi slowy, trwalos¢ jest okresem przyjetym
W procesie projektowania 1 certyfikacji statku powietrznego. Jest wyrazona w policzalnych
jednostkach, jakimi zwykle sa:

— liczba godzin lotu;

— calkowity kalendarzowy czas eksploatacji wyrazony w miesigcach lub latach;

— liczba startow i ladowan.

Dla wybranych zespotdéw statku powietrznego trwatos¢ moze by¢ wyrazona w analogiczny
sposob z wykorzystaniem liczby operacji eksploatacyjnych jak na przyktad uruchomienie
danego zespotu. Ogoélnie przyjmuje si¢, ze SP maja nadawany resurs techniczny [35]
jednoczesnie w postaci okreslonej liczby godzin lotu, czasu eksploatacji wyrazonego
w latach oraz liczby cykli wyrazonych w starto-ladowaniach. Zaplanowana i udowodniona
trwatos¢ statku powietrznego konczy si¢ z momentem osiagniecia dowolnego z podanych
wskaznikow. Producenci w procesie produkcji i certyfikacji majg za zadanie udowodni¢, ze
ich wyrdb jest zdolny do pracy wramach przyjetych ograniczen eksploatacyjnych
W zaplanowanym okresie. Za trwato$¢ odpowiedzialny jest rowniez uzytkownik, ktérego
zadaniem jest prawidlowa eksploatacja i dopelnianie zaplanowanych procedur w postaci
realizacji czynnosci kontrolno-serwisowych oraz przestrzeganie okreséw wyznaczonych
pomigdzy obstugami czy remontami gtdéwnymi.

Wymienione powyzej wskazniki wykorzystania zasobéw pracy statku powietrznego sa
zrozumiate i tradycyjnie przyjete w lotnictwie. Z zasady uwzgledniaja proces uzytkowania
usredniony oraz sprofilowany do zaproponowanych, a takze udowodnionych przez
producenta w procesie certyfikacji obcigzen i liczno$ci czynnosci obstugowych. Z tego
powodu uzytkowanie statku powietrznego w stopniu mniej intensywnym od dopuszczalnego
lub przekraczajacego go, ma silny wpltyw na rzeczywista trwato§¢. W efekcie stopien
zuzycia zmegczeniowego moze znaczaco roznic si¢ od wartosci przewidywane;.
Rozpatrujac zasoby pracy statku powietrznego, mozliwe jest wyrdznienie wielu rodzajow
trwalos$ci. Wyrdzniono szerokie spektrum czynnikoéw, ktére wplywaja na trwatos¢, a co za
tym idzie, wykazano, ze mozna wyr6zni¢ nastepujace jej rodzaje [34]:

— trwato$¢ ogolng (techniczng);

— trwalo$¢ fizyczna,;

— trwalo$¢ technologiczna;

— trwalo$¢ normatywna,

— trwalo$¢ kalendarzows;
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— trwalo$¢ ksiegowa,;

— trwalo$¢ zmeczeniowa,

— trwato$¢ resztkows;

— trwalo$¢ militarna;

— trwalo$¢ magazynowg (przechowywania);

— trwato$¢ ekonomiczna.

Niniejsza praca skupia si¢ na trwatosci platowca, ktora jest jednym z kluczowych elementow
trwatosci SP i jest w glownej mierze limitowana trwaloscia zmeczeniowa. Ten rodzaj
trwalo$ci jest wlasciwoscia wymiarowang okresem eksploatacji mierzonym liczbg godzin
lotu z przyjetym w procesie certyfikacji profilem uzytkowania statku powietrznego.
Zuzycie zmgczeniowe kumuluje si¢ w czasie eksploatacji, moze zatem dochodzi¢ do
niekorzystnej interakcji z procesem korozji. Zjawisko to bedzie wywiera¢ negatywny wptyw
na trwato$¢ zmegczeniowa. Problem nasila si¢ w przypadku statkow powietrznych
eksploatowanych przez dlugi okres lub w bardzo niesprzyjajacych (korozyjnych)
warunkach. Sposobem na minimalizacj¢ zagrozenia stwarzanego przez korozje sa
dedykowane programy obstugowe [31, 32]. Wpltyw korozji na trwato$¢ struktury statku
powietrznego nie byt przedmiotem tej pracy.

Wraz z szybkim rozwojem lotnictwa, na skutek zdobytego z kazdg nast¢png konstrukcja
doswiadczenia, zmieniato si¢ podejscie do projektowania statkow powietrznych. Kiedy
uznano, ze kontrola projektu za pomoca kryterium statycznego, wymiarujacego
wytrzymalo§¢ dorazng jest niewystarczajaca, rozpoczeto poszukiwania nowej metody
okreslania zasobow pracy. W szczego6lnosci obawy budzito dlugotrwate wykorzystanie
pozostatych po II wojnie S$wiatowej samolotéw bombowych 1 transportowych
przystosowanych dla celow lotnictwa cywilnego. Z pomocg przyszto doswiadczenie
z innych dziedzin przemystu, gdzie zjawisko zmeczenia zostalo wczesniej zdefiniowane,
a przyczynkiem do pojscia naprzod byty katastrofy, m.in. pierwszego wykorzystywanego
komercyjnie, pasazerskiego samolotu odrzutowego de Havilland Comet [33]. Zachowanie
wlasciwego poziomu zdatnosci do lotu statkow powietrznych wymagato réwniez
wykorzystania i rozwoju badan nieniszczacych.

Od lat pigédziesigtych XX w., w lotnictwie pojawity sie trzy gltéwne koncepcje
projektowania, za pomocg ktorych okresla si¢ zasady wyznaczania dopuszczalnych okresow
uzytkowania statkow powietrznych oraz zasady stosowania metod wspomagajacych

eksploatacj¢ [36]. Sa to: koncepcja bezpiecznej trwatosci (ang. safe-life), koncepcja
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bezpiecznego uszkodzenia (ang. fail-safe) oraz koncepcja tolerowanego uszkodzenia
(ang. damage tolerance).

Glownym zalozeniem koncepcji bezpiecznej trwalosci jest przyjecie okreslonych okresow
eksploatacji (tzw. resursow) dla gtownych komponentow struktury statku powietrznego. Na
podstawie coraz bardziej zaawansowanych analiz obcigzenia konstrukcji i testow
wytrzymatosciowych ustalano dopuszczalne okresy eksploatacji SP. Poszerzata si¢ rowniez
wiedza o rzeczywistych warunkach eksploatacji, co przyczynito si¢ do prowadzenia
doktadniejszych analiz statystycznych obcigzen konstrukcji. Istotnym elementem rozwoju
technik projektowych i badan zmeczeniowych byly wspomniane wczesniej katastrofy.
Koncepcja bezpiecznej trwatosci byla trudna do zaakceptowania przez linie lotnicze.
Z uwagi na wysokie wspotczynniki rozrzutu w analizach zmg¢czenia materiatu, przyczyniata
si¢ do niedoszacowania trwato$ci zmeczeniowej, znaczaco ograniczajac okres eksploatacji
samolotow linii lotniczych. Przy jednoczesnym niezapewnieniu wystarczajgcego poziomu
niezawodnos$ci i bezpieczenstwa eksploatowanej floty. Obecnie zasady bezpiecznej
trwalosci sg dalej wykorzystywane, dla wysoko wytezonych elementow stalowych np.
goleni podwozia, ktore wymagaja poglebionych analiz zmeczeniowych.

Spetienie ciagle rosngcych wymagan zwigzanych z bezpieczenstwem eksploatacji statkow
powietrznych w szczegdlno$ci eksploatowanych w przez linie lotnicze wymagalo
rozwigzan, ktore wyeliminujg wady koncepcji bezpiecznej trwatosci. Jako gtowny element
nowego podejscia do projektowania SP zastosowano zwielokrotnienie §ciezek przenoszenia
obcigzen. Wprowadzenie nowej koncepcji bezpiecznego uszkodzenia ktadlo nacisk na
stosowanie wielu elementéw konstrukcyjnych, ktore miaty za zadanie przejac obcigzenia,
jakim bytby poddany uszkodzony element. Statki powietrzne zbudowane zgodnie z nowg
metodologiag projektowania poddano wielu testom, ktore dowiodly mozliwos¢ jej
stosowania. Osiggano poziomy bezpieczenstwa rownowazne konstrukcjom projektowanym
zgodnie z koncepcja bezpiecznej trwatosci, ale w bardziej ekonomiczny sposob. Nie
rozpoznano jednak wszystkich czynnikow ryzyka mogacych wystapic w okresie
eksploatacji. Dowody mowigce o bezpieczenstwie projektowym statkOw powietrznych
pochodzity gltéwnie z analiz 1 badan statycznych uwzgledniajacych obecnos$¢ uszkodzen
w elementach konstrukcyjnych. Analizy te, z czasem okazaly si¢ niewystarczajace dla
wystepujacych w  rzeczywistosci  czastkowych  uszkodzen  wielu elementow
konstrukcyjnych. W szczegolnosci dla starszych konstrukcji prowadzito to do rozwoju

nieoczekiwanych uszkodzen zme¢czeniowych.
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Koncepcja bezpiecznego uszkodzenia dobrze sprawdzata si¢ dla uszkodzen korozyjnych,
jednak dla uszkodzen zmeczeniowych wystepujacych w wielu elementach konstrukcyjnych
rozwigzanie to, szczegoélnie w starzejacej si¢ flocie statkow powietrznych, mimo
prowadzonych ogledzin struktury, nie zawsze bylto skuteczne.

Polaczone dzialania przemyshu i organéw ds. zdatnosci do lotu w pdznych latach 70.
doprowadzilty do ogloszenia niezbednych zmian wymogéw regulacyjnych w celu
odzwierciedlenia najnowszych osiggni¢¢ [1]. Oprocz oceny wytrzymatosci resztkowej,
w FAR/AC 25.571 (poprawka 45) dla nowych samolotow oraz w obwieszczeniu CAA 89
i AC91-56 wlaczono wymagania dotyczace wzrostu uszkodzen oraz inspekcji
z uwzglednieniem uszkodzen w wielu lokalizacja na statku powietrznym. Koncepcja
bezpiecznego uszkodzenia okazata si¢ niewystarczajgca. Zauwazono, ze konieczne jest
stosowanie réznych metod badawczych i1 projektowych w celu zapewnienia odpowiedniego
poziomu bezpieczenstwa. Analizy rozwoju uszkodzen zmegczeniowych wymagaty
okreslenia progow wykrywalnosci dla réznych, ciagle rozwijanych metod diagnostycznych.
Konieczne stalo si¢ okreSlenie progdow wytrzymatosci resztkowej, a co za tym idzie
wyznaczenie indywidualnie zdefiniowanych okresow, w ktorych bedg prowadzone
cykliczne procedury diagnostyczne. Wszystkie powyzsze czynniki doprowadzily do
wprowadzenia nowej koncepcji tolerowanego uszkodzenia.

Zdarzenia lotnicze, rowniez skutkujace Katastrofami samolotow, zaréwno linii lotniczych
(Boeing 707-321C Dan Air G-BEBP - Lusaka Airport), jak i samolotow wojskowych
(General Dynamics F-111A Aardvark, trzy samoloty Saab AJ-37 Viggen), popchnety do
dalszego rozwoju. Wypadkom, wskutek zmeczenia lub wad produkcyjnych, ulegaty
samoloty relatywnie mtode, ktorych zapas zasobow pracy wykorzystany byt w srednim badz
niewielkim stopniu, natomiast samoloty F-111A i AJ-37 miaty wykorzystane odpowiednio
105 godzin lotu z 4000 i kolejno 152, 275, 286 godzin lotu z 2000. W przypadku samolotu
linii Dan Air krytyczne, wieloelementowe uszkodzenie wezta statecznika poziomego
nastgpito po 47 621 godzinach lotu z 60 000 [28].

Odpowiedzig na wyzwania dotyczgce niezawodnosci statkOw powietrznych jest program
zapewnienia integralnosci struktury (ASIP — Aircraft Structural Integrity Program), ktory
jest rozwijany przez Sity Powietrzne USA od konca lat pigédziesigtych XX wieku.
Poczatkowo przyjete metody, oparte o analizy inicjacji uszkodzen zmgczeniowych nie byty
dostatecznie efektywne. Dopiero wprowadzenie w potowie lat siedemdziesigtych analiz
trwalo$ci zmeczeniowej opartych o mechanike pekania znaczaco poprawito efektywnosé

zapewnienia bezpieczenstwa eksploatacji statkoéw powietrznych.
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Tolerowanym uszkodzeniem nazywana jest zdolnos$¢ konstrukcji samolotu do wytrzymania
oczekiwanych warto$ci obcigzenia w obecnosci pekniecia zmeczeniowego, korozji lub
obecnosci innych wad do czasu jego wykrycia z wykorzystaniem badan nieniszczacych, lub

wystapienia usterki i wykonania naprawy.

element struktury
pierwszorzedowej
(lokalizacja krytyczna)

mozliwosc
inspekgciji

v A 4
kr. bezpiecznej kr. tolerowanego

trwatosci uszkodzenia
(safe life) (damage tolerance)

wiele
elementow

Y y

kr. powolnego kr. bezpiecznego
wzrostu pekniecia uszkodzenia
(slow crack growth) (fail safe)

Rys. 1. Schemat wyboru zasad koncepcji eksploatacji struktur lotniczych [30]

1.2. Zmeczenie materialu jako gléwny czynnik ograniczajacy trwalo$¢ statku
powietrznego

Statki powietrzne, w zalezno$ci od ich przeznaczenia, wielkosSci, rodzaju napedu, sg
uzytkowane w odmienny sposéob. Najczesciej ich eksploatacja sktada si¢ z kilku etapow:

— lotu, ktéry mozna podzieli¢ na fazy;

— manewrdw naziemnych niepowigzanych z lotem;

— naziemnych czynnos$ci obstugowych.

Kazdy z tych elementow w mniejszy lub wiekszy sposdb wplywa na zuzycie zmeczeniowe
I ma swoje ograniczenia. Najwickszy wptyw na zuzycie zmeczeniowe statku powietrznego
majg obcigzenia podczas lotu (manewry, podmuchy, cykl ziemia-powietrze-ziemia).
Warunkiem koniecznym do powstania uszkodzenia zmg¢czeniowego sg zmienne naprezenia,
ktore powstaja w konstrukcji platowca i sa rezultatem zmiennych obciazen. Zrodtami
zmiennych obcigzen, wptywajacych na zuzycie zmeczeniowe s3: manewry, podmuchy,
obcigzenia podwozia, drgania, obcigzenia od silnika, zmiana masy statku powietrznego.

Obcigzenia konstrukcji platowca, jako pochodzace z wielu Zrodet, mogg byé dowolnie
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ztozone. Z uwagi na sit¢ oddzialywania i lokalizacj¢, mozliwe jest wyznaczenie obcigzen
majacych najwiekszy wpltyw na zuzycie konstrukcji, w kazdym analizowanym obszarze
ptatowca. Skladaja si¢ one z nastepujacych po sobie cykli, ktére maja swoja amplitude,
warto$¢ §rednig oraz okres. Kazdy cykl obcigzenia mozna w uproszczeniu sprowadzi¢ do
przebiegu sinusoidalnego. Kolejnym waznym, w rozwazaniach o trwalo$ci zmeczeniowej,
elementem jest wystgpowanie pewnej skonczonej mozliwej do wyznaczenia liczby cykli
obcigzenia przypadajacej na jednostke czasu, ewentualnie pojedynczy lot. Pozwala to na

stworzenie opisu statystycznego kazdego lotu dla wszystkich analizowanych samolotow.
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Rys. 2. Podstawowe fazy lotu wojskowego statku powietrznego

Obciazenia zmienne (sinusoidalne)

Maszyny i urzadzenia, a zatem réwniez statki powietrzne podczas uzytkowania poddawane
sg obcigzeniem zmiennym. Na skutek zmiany sposobu podparcia ich elementow
konstrukcyjnych np. poprzez wzrost sity nosnej na skrzydle, dochodzi do rekonfiguracji
rownowagi obcigzen [38]. Przed osiagnigciem odpowiedniej predkosci, umozliwiajacej
wytworzenie wystarczajgcej sity nosnej na skrzydle, cata masa statku powietrznego oparta
jest na jego podwoziu. Z chwilg uzyskania sily nosnej rownowazgcej cigzar zanika
obcigzenie elementow podwozia spowodowane masg samolotu. Odwrotny proces zachodzi
podczas ladowania. Zmiana obcigzen wigze si¢ bezposrednio ze zmiang naprezenia
W elementach konstrukcyjnych im podlegajacych. Caty proces mozna przedstawi¢ w postaci
przebiegu sinusoidalnego, ktory mozna zdefiniowa¢ wskaznikami przedstawionymi ponizej.
Kazdy kolejny lot odpowiada okresowi przebiegu sinusoidalnego.

Calkowita zmiana naprezenia od wartosci minimalnej omin do warto$ci maksymalnej omax
zwana jest zakresem napre¢zenia Ao, ktorego potowie jest rowna amplituda naprezenia oa.

Kolejnym elementem opisu przebiegu sinusoidalnego jest warto$¢ $rednia naprezenia om.
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Warto$¢ $rednia jest réwna potowie sumy naprezenia maksymalnego i1 minimalnego.

Opisane relacje, w postaci wzorow pokazano ponizej.

0, = Omax ; Omin (1)
Oy = Omax -Zl' Omin (2)
Ao = 204 = Omax — Omin 3)

Dla elementow poddawanych obcigzeniom cyklicznym istotny jest rowniez okres zmiany
obcigzenia T lub jego odwrotnos¢ czgstotliwos$¢ f. Okresem nazywamy odstep pomigdzy
kolejno powtarzajacymi si¢ powrotami do charakterystycznych punktow przebiegu
obcigzenia jak np.: warto§¢ maksymalna, wartos¢ minimalna, warto$¢ $rednia (podczas

narastania lub spadku obcigzenia).

=

(4)

W przypadku wystepowania niezerowej wartosci $redniej cyklu om # 0, mamy do czynienia
Z obcigzeniem niesymetrycznym. Niesymetrycznos$¢ cyklu opisuje wspotczynnik asymetrii

cyklu R lub inaczej definiowany wspotczynnik statosci obcigzenia «.

R = Omin (%)
Omax
_9m
=2 ©
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Wspotczynniki asymetrii cyklu R oraz statosci obcigzenia k mozna rowniez zapisaé jako
wzajemna relacje W nastepujacy sposob
_ 14R

R=— 1lub kx=— (7
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Rys. 3. Przyktad przebiegu sinusoidalnego z oznaczeniami

Powyzsze definicje i oznaczenia sg przedmiotem normy [37] i wielu innych opracowan

z zakresu badania wytrzymatos$ci materiatow.

Krzywa zme¢czeniowa

Klasycznym, historycznie najstarszym, wykresem zmeczeniowym, bo siggajagcym polowy
XIX stulecia, jest wykres Wohlera [39]. W literaturze anglojezycznej czgsto nazywany jest
od oznaczen osi wykresu ,.krzywa S-N”. Przykladowy wykres zamieszczono na rys. 4.
Przebieg krzywej zmgczeniowej zamieszczonej na wykresach uzyskuje si¢ podczas
realizacji badan zmeczeniowych z wykorzystaniem probek wykonanych zgodnie
Z przyjetymi dokumentami normatywnymi. Badanie prowadzi si¢ do chwili zniszczenia
probek na wielu poziomach naprezenia oa. Dla kazdego poziomu obcigzenia uzyskiwana jest
pewna liczba cykli niszczacych N, ktora jest trwato$ciga zmeczeniowy. Wraz ze
zmniejszaniem naprezenia 6a mozliwe jest osiggni¢cie wartosci granicznej zmeczenia Zg
przy bazowej liczbie cykli Ng. Z uwagi na znaczny rozrzut wynikow testow, badanie

powtarza si¢ kilkukrotnie dla kazdego poziomu obcigzenia, przyjmujac jako rezultat badania
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wartos$¢ $rednig liczby cykli niszczacych. Test, w zaleznosci od przyjetych zatozen, moze
rowniez zosta¢ zakonczony po osiggni¢ciu wartosci liczby cykli, powyzej ktorej nie jest
celowa kontynuacja badania. W celu wyznaczenia pojedynczej krzywej zmegczeniowe;j
badanie wykonuje si¢ dla wielu warto$ci amplitudy naprezenia ga przy ustalonej wartosci
sredniej om lub rzadziej zachowujac stalo$¢ wspotczynnika asymetrii cyklu R.

W najczesciej stosowanym uktadzie wspotrzednych aa, log N wykres zmeczeniowy jest linig
prosta tamang. Punkt przeci¢cia prostych (punkt zatamania) wyznacza graniczng liczbg cykli
No. Warto$¢ graniczna liczby cykli No moze nieznacznie roéznié si¢ od przyjetej bazowej

liczby cykli Nec. Rownanie opisujace nachylong gataz wykresu ma postac:

o, + klogN = Z; + klogN, (8)
Znajac wspohrzedne jednego punktu nachylonej czesci krzywej Wohlera oraz wartose
graniczng zmeczenia i liczbe cykli, dla ktorej ta warto$¢ wystepuje, mozliwe jest

wyznaczenie wspotczynnika kierunkowego k.

O-a_ZG

- logNy — logN ©)

Roéwnanie opisujgce pochylong cze$¢ krzywej zmeczeniowej mozna rowniez zapisaé
w uktadzie log oa, log N, gdzie po zastgpieniu lewej czesci wykresu linig prosta, przyjmuje
ono postac:
blogo, + logN = blogZ; + logN, (10)
Po usuni¢ciu logarytmu rownanie opisujace lewa czes¢ wykresu przyjmuje zas postac:
ol N = ZEN, (11)
Warto$¢ wspodlczynnika kierunkowego b tej czesci wykresu w uktadzie wspoirzednych

logarytmicznych wynosi:
(12)
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Ponizszy wykres [39] wykonano na przyktadzie normalizowanej stali 45, dla ktorej
wspoétczynniki kierunkowe nachylenia krzywej Wohlera, w zalezno$ci od wyboru rodzaju
skali rownaja si¢ odpowiednio: kK = 65 oraz b = 11. Wartos¢ wspotczynnika b zalezy od
rodzaju materiatu, rodzaju elementu, obecnosci karbu i zabiegéw technologicznych, jakim
poddano badane probki.

Warto zwréci¢ uwage na fakt, ze powyzszy opis krzywej zmeczeniowej dotyczy materiatow,
dla ktorych obserwowana jest warto$¢ graniczna zmgczenia Zg Whasciwosci tej moga nie
wykazywa¢ materiaty, takie jak: stopy aluminium, stopy magnezu, niektére gatunki
wysokowytrzymatych stali stopowych oraz wszystkie metale w podwyzszonych
temperaturach i w warunkach dziatania korozji [39]. Poza przedziatem 10*a 10 liczby cykli
wymagane jest uzupetnienie opisu krzywej zmeczeniowej o warto$¢ wytrzymatosci doraznej
Rm i dodatkowy opis dla liczby cykli N powyzej 107

Z uwagi na fakt, ze przedmiotem analizy jest samolot PZL-130 TC-Il Orlik wykonany
W wiekszosci ze stopoOw aluminium, w niniejszej rozprawie rozpatrywany bedzie obszar
krzywej zmeczeniowej w zakresie liczby cykli od 10* do 107 lub wigcej z utrzymaniem
wspotczynnika kierunkowego nachylenia krzywej zmeczeniowej. Zakres ten jest mozliwy
do uzyskania podczas dtugotrwatych badan, a utrzymanie wspoétczynnika kierunkowego dla
liczby cykli powyzej 107 jest podejéciem konserwatywnym, zapewniajacym dostateczny
poziom bezpieczenstwa. Zapewnia to przyrost uszkodzenia zmeczeniowego rowniez dla

cykli o niewielkich amplitudach.
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Wykres zmeczeniowy S-N (skala logarytmiczno-logarytmiczna)
400

Amplituda naprezenia o, [MPa]
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Liczba cykli N

Rys. 4. Wykres zme¢czeniowy Wohlera dla probek obrotowo zginanych z normalizowanej
stali 45 w uktadzie logarytmiczno — logarytmicznym [39]

Liniowa hipoteza kumulacji uszkodzenia zmeczeniowego

Uszkodzenie zmeczeniowe powstaje na skutek zmiany poziomdéw obcigzenia
oddziatujagcych na obiekt techniczny i majg charakter stochastyczny. Proces zmeczenia
materiatu ma charakter kumulacyjny, co oznacza, ze z kazdym cyklem obcigzenia
wyczerpywane s3 zasoby pracy. Krzywe zmgczeniowe Wohlera charakteryzuja
wytrzymato$¢ zmeczeniowa materiatow lub wykonanych z nich konstrukcji. Dzigki krzywej
zme¢czeniowej dos¢ tatwo mozna okresli¢ trwalo$¢ zmeczeniowa konstrukcji obcigzone;j
naprezeniem zmiennym o stalych wartosciach charakterystycznych naprezenia (wartosé
srednia, amplituda). Znacznie trudniej jest oszacowaé trwatos¢ konstrukcji obcigzonej
napr¢zeniem zmiennym o charakterze stochastycznym.

Sposoby szacowania trwato$ci zmgczeniowej oparte na wykorzystaniu hipotez kumulacji
uszkodzenia zmeczeniowego zostaly opisane w wielu pozycjach literaturowych. Zbior
definicji zawarto w opracowaniu [45]. Przekrojowo omowiono w nim zbior réznorodnych
hipotez sumowania uszkodzenia zmegczeniowego: liniowe (np.: Palmgrena-Minera,
Walgrena, Heilbacha), nielinowe (np.: Cortena-Dolana, Freudenthala-Hellera, Serensena),
oparte na koncepcji linii uszkodzen, w uj¢ciu odksztatceniowym i energetycznym.
Najwicksza popularno$§¢ w zastosowaniach inzynierskich zyskala hipoteza Palmgrena-

Minera. Stato si¢ tak dzigki prostemu mechanizmowi i tatwosci wykorzystania danych
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materiatowych (krzywa Wohlera, wyniki proby statycznego rozciggania) i informacji
0 obcigzeniach (zapisy rejestratorow parametrow pracy, przyjete lub standaryzowane widmo
obcigzen).

Liniowa hipoteza kumulacji uszkodzenia zmgczeniowego Palmgrena-Minera [40, 41], ktora
mowi, ze znajac dopuszczalng liczbe cykli oraz liczbe zrealizowanych cykli na i-tym
poziomie obcigzenia, mozliwe jest wyznaczenie warto$ci zuzycia zmeczeniowego

(czastkowego uszkodzenia) Di.

j
n; nq n, TLj

L S B | 13
LN Ny N N; (13)

l

Graficzna reprezentacja hipotezy P-M zostala zaprezentowana na ponizszym wykresie.
Kolorowymi prostokatami zaznaczono liczbg zrealizowanych cykli ni odpowiednio na
poziomie napr¢zenia oj, gdzie i = 1,2,3. Dla kazdego z pozioméw naprezenia zaznaczono

rowniez obwiednie cykli mozliwych do realizacji N.

Wykres zmeczeniowy S-N (skala liniowo-logarytmiczna)
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Rys. 5. llustracja hipotezy kumulacji obcigzenia Palmgrena-Minera

Zgodnie z hipoteza Palmgrena-Minera catkowite uszkodzenie zmeczeniowe obiektu

technicznego nast¢puje w chwili, gdy
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Szacowanie uszkodzenia zmeczeniowego wykonuje si¢ dla cykli na wszystkich j poziomach
obcigzenia. Przy zatozeniu, ze badanym obiektem technicznym jest samolot a poziomy
obcigzenia to warto$¢ wspotczynnika przecigzenia pionowego Nz, mozliwe jest wyznaczenie
jego uszkodzenia zmeczeniowego . Warunkiem koniecznym do przeprowadzenia
szacowania jest odpowiednia krzywa zmeczeniowa.

Wykonywanie obliczen na kazdym rzeczywistym poziomie obcigzenia jest mozliwe, ale
znaczaco wydtuza zapis 1 zwigksza rozmiar tablicy obcigzen. W zwigzku z tym obcigzenia
przyporzadkowuje si¢ do poziomoOw obcigzenia o konkretnym zakresie. Przykladowym
zakresem przyporzadkowania obcigzen moze by¢ zakres o wartosci n; = 0,5g. Liczba cykli
przypadajaca na dany zakres wyznaczana jest na podstawie zapisow poktadowego
rejestratora parametrow lotu, zgodnie z przyjeta metodg zliczania cykli.

Stosowanie hipotezy Palmgrena-Minera pozwala w tatwy i stosunkowo szybki sposob
poréwnac ze sobg rozne profile uzytkowania, czy tez stan wykorzystania zasobow trwatosci
zmeczeniowej. Posrod wielu innych hipotez dotyczacych kumulacji uszkodzenia
zmgczeniowego charakteryzuje si¢ ona prostotg opisu [42]. Hipoteza ta w wielu swoich
wariantach jest powszechnie przyjeta i stosowana W analizach inzynierskich,
w szczegdlnosci dla stopéw zelaza i aluminium. Stopy te sg czgsto dobrze przebadane
I opisane krzywymi zmeczeniowymi S-N, opracowanymi przez organizacje standaryzacyjne
[43] lub z wykorzystaniem wlasnych zasoboéw badawczych [44]. Zastosowanie hipotezy
liniowej kumulacji uszkodzenia zmegczeniowego nie wymaga stosowania stalych
wyznaczanych eksperymentalnie, co zniecheca inzynieréw do stosowania alternatywnych
hipotez kumulacji uszkodzenia zmeczeniowego.

Wedtug opisu w [46], na podstawie wieloletnich do§wiadczen hipoteza liniowej kumulacji
uszkodzenia zmeczeniowego Palmgrena-Minera czasami przewiduje trwato$¢ zmeczeniowsg
z wystarczajacg doktadnos$cia, innym razem prowadzi do blednych wynikow.

Nalezy rowniez zauwazy¢, ze dla powyzszej hipotezy nie ma znaczenia kolejno$¢ realizacji
cykli zmeczeniowych zarejestrowanych podczas eksploatacji lub zrealizowanych w tescie
zmeczeniowym. Dla dowolnej kolejnosci przebiegu obcigzenia, przy zachowaniu takiej

samej liczby przej$¢ pomigdzy poziomami obcigzenia, otrzymany wynik powinien by¢ taki
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sam. W skrajnych przypadkach ta i inne wady hipotezy Palmgrena-Minera moga by¢
zrodtem powaznych bledow w szacowaniu trwalo$ci zmeczeniowej. Jednak tatwos¢
stosowania, w dalszym ciggu moze uzasadnia¢ che¢ szacowania trwato$ci zmeczeniowej
z wykorzystaniem hipotezy liniowej kumulacji uszkodzenia Palmgrena-Minera,

W szczegdlnosci na wstgpnym etapie projektowania.

Cykle obciazenia i metody ich zliczania
Przebieg zmian poziomdéw obcigzenia Statkoéw powietrznych rejestrowany jest za pomoca
poktadowych rejestratorow parametréw lotu. W przypadku samolotow PZL-130 TC-I1 Orlik
zastosowano cyfrowy system rejestracji parametrow lotu S2-3a produkcji ITWL [49].
Zapisy w cyfrowych rejestratorach parametréw lotu powinny by¢ wykonywane okresowo
Z czgstotliwos$cig przewyzszajacg szybko$¢ zmian rejestrowanych wartosci. Dla celow
analiz trwalo$ci zmeczeniowej nalezy je przetworzy¢ tak, aby sprowadzi¢ zapis do przebiegu
minimum-maksimum (min-max). Przebieg warto$ci ekstremalnych otrzymuje si¢ przez
usunigcie Z ciggu wartosci posrednich lub powtarzajacych. Zabieg ten powoduje utratg
informacji czasowej, co nie wptywa istotnie na dalszy tok analizy.
Dla ograniczenia wielkoSci przetwarzanych zbioréw cigg otrzymanych wartosci
ekstremalnych nalezy poddaé filtracji, dzigki ktérej ze zbioru zostang usunigte zmiany
obcigzen 0 nieistotnym zakresie. Istotno$¢ poziomow obcigzenia okresla si¢ na podstawie
indywidualnej analizy. Pozostaly w wyniku przetwarzania zbior sprowadza si¢ do tablicy
amplituda/érednia/liczba cykli np. zgodnie z algorytmem dla metody spadajacej kropli (Rain
Flow) [50, 52, 54]. W algorytmie Rain Flow, ktdérego graficzng reprezentacje¢ pokazano na
rys. 6, kazdy cykl jest utozsamiany z kropla wody skapujaca z dachu.
Przebieg algorytmu zliczania cykli dla tej metody ma nastepujacy przebieg [51, 52, 53]:
Niech C oznacza rozwazany zakres, C_; poprzedni zakres sgsiadujacy z C, za$ S;—, punkt
poczatkowy przebiegu obcigzenia.
1. Odczytaj kolejng warto$¢ maksimum (Szczyt) lub minimum (dolina).
Jezeli odczytano wszystkie wartosci ekstremalne przebiegu obcigzenia przejdz do
kroku (6).
2. Jesli jest mniej niz trzy punkty ekstremalne, przejdz do kroku (1).
Utworz zakresy C i C.1, uzywajac trzech ostatnich szczytow i dolin, ktore nie zostaty
odrzucone.
3. Porownaj wartosci bezwzgledne zakresow X i Y:

a. jezeli C < C_4, przejdz do kroku (1);
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b. jezeli C = C_;, przejdz do kroku (4).

4. Jezeli zakres C_, zawiera punkt poczatkowy S;—g, przejdz do kroku (5); w przeciwnym
razie policz C_; jako jeden cykl; odrzuci¢ warto$¢ szczytu i doliny C_; przejdz do
kroku (2).

5. Policz C_; jako pot cyklu nastepnie odrzué¢ punkt poczatkowy (szczyt lub doling)

w zakresie C_4 i przesun punkt poczatkowy do drugiego punktu w zakresie C_4, wtedy
przejdz do kroku (2).

6. Policz kazdy zakres, ktory wczesniej nie byt liczony jako p6t cyklu.

Load (stress, strain)
5 -4 -3-2-1 0 1 2 3 4 5

Time

Rys. 6. Przyktad zliczania cykli metoda Rain Flow [50]

Powyzszy algorytm jest tatwo adaptowany do zapisu numerycznego, pozwala na utworzenie
spojnej procedury automatycznego zliczania liczby cykli.

Pomimo faktu, ze algorytm wyznaczania liczby cykli Rain Flow zyskal znaczng
popularnos$¢, uzywane sa rowniez inne popularne metody zliczania cykli zmgczeniowych
[51]:

range-pair counting method (par zakresow);

racetrack counting method (metoda biezni);

level-crossing counting method (przekroczen ustalonej warto$ci);

peak counting method (zliczania lokalnych ekstremow).
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Wplyw wartosci Sredniej naprezenia na trwalo$¢ zmeczeniowa
Podczas uzytkowania statkow powietrznych mamy do czynienia ze ztozonym stanem
obcigzen, dotyczy to zarowno wieloosiowych standow naprezenia, jak i znaczacej zmiennos$ci
amplitudy i wartosci $redniej obcigzenia [55]. O ile podczas projektowania konstrukcji SP
mozna probowac sprowadzi¢ do lokalnie dominujacego jednego kierunku obcigzenia (np.:
pasy dzwigarow skrzydta, ciegla, wezly) to zmiennos¢ amplitudy oa | warto$ci Sredniej om
jest nieunikniona 1 catkowicie naturalna. Do szacowania trwalo$ci zmeczeniowej
w wigkszosci korzysta si¢ z modeli materiatlow (krzywych Wohlera, S-N) wyznaczonych
dla jednoosiowego stanu napr¢zenia przy wspotczynniku asymetrii cyklu R = — 1. Wymaga
to sprowadzenia obcigzen do przebiegu wahadtowego z amplitudg ekwiwalentng oeq
(transformowang [60]) naprezenia. Zabieg ten pozwala na wykorzystanie podstawowej
charakterystyki materiatu  do szacowania trwatosci

Zmeczeniowej Zmeczeniowej

konstrukcji.

Tab. 1. Wybrane modele naprezeniowe uwzglednienia warto$ci Sredniej naprezenia [60]

Autor / Rok Model Autor / Rok Model
Gerber a _ 4 _ <G_m>2 SWT _ JGiToy
1874 [61] Oeq R, 1970 [67] Oeq = V1% T Im) " Oa
Goodman Oq Om Walker
— =1 -— — 1-y .5V
1899 [62] Teq Ry, 1979 [67] | et~ (Omax) "
Soderberg Ya _ 1— Im Bagci Ocq = %
1930 [63] Oeq R, 1983 [68] 1- (R—":)
1_m
Smith Oq R, Pawliczek
2 = =0, + Py (N) -
1942 [64] O 1428 2001[69] | et = %t ¥e(N) om
. Oq - .
Marin Oeq = = Kwofie Ja _ exp (_a . 0—’")
1949 [65] 1-(72) 2001 [70] Oeq Rp,
m
Morrow Oa _ 1— Im Gang Tao Oa _ 1— Om
1960 [66] Oeq o' 2007 [71] Oeq or
Oding \20,(04 + 0) om >0
[72] Oeq =\ /2004 + 0,20,)  on<0; (0a+om)>0
0 oat+tom<0

gdzie: o, — amplituda napr¢zenia, o, — warto§¢ $rednia napr¢zenia, R,, — wytrzymato$¢ na rozcigganie, R, — granica
plastycznodci, o'y — wspotezynnik wytrzymato$ci zmeczeniowej, a — wspotczynnik wrazliwosci materiatu na warto$é
$rednig, g, — naprezenie referencyjne uzaleznione od statej materiatowej 1, Y, (N) — wspotezynnik wrazliwo$ci materiatu

na wartos$c¢ srednia, y — stata dopasowania krzywej

32



1.3. Intensywnos$¢ eksploatacji statkow powietrznych

Sredni profil uzytkowania statku powietrznego
Statki powietrzne uzytkowane sg zgodnie z wlasciwymi dokumentami normujacymi ich
eksploatacje. W Polsce zasady pilotazu wpisane sg do ,,Instrukcji uzytkowania i techniki
pilotowania”, w jezyku angielskim taki dokument to zwykle ,aircraft flight manual”.
Powyzsze dokumenty =zawieraja wszelkie zakresy i ograniczenia eksploatacyjne
W powigzaniu z zasadami pilotowania samolotu.
Opisane w ,,Instrukcji uzytkowania w locie” warunki graniczne uzytkowania statku
powietrznego nie gwarantujg jednak, ze kazda z eksploatowanych maszyn bedzie
uzytkowana w ten sam sposob. Réznice w uzytkowaniu wynikaja z wielu przyczyn m.in.:
— przydziatu rodzaju misji (przeloty, loty rozpoznawcze, walki powietrzne, akrobacja
lotnicza);
— obszaru uzytkowania (loty nad rozleglym ladem, operowanie z lotniskowcow, loty
w goérach);
— miejsca stacjonowania (baza lotnicza);
— wprowadzenia ograniczen eksploatacyjnych (np. z uwagi na wiek SP lub tempo zuzycia).
W zwigzku z powyzszym, na podstawie historii uzytkowania floty statkow powietrznych,
buduje si¢ Sredni profil uzytkowania. Informacje o profilu opracowywane sg na podstawie
dokumentacji o realizowanych misjach oraz w oparciu o zapisy poktadowego rejestratora
parametrow lotu. Zwykle gtownym parametrem $wiadczacym o wytgzeniu, a co za tym idzie
zasobach pracy samolotu, swiadczy przebieg wspotczynnika przecigzenia pionowego N;.
Rejestratory starszego typu gromadzily wylacznie liczbg przekroczen poziomoéw n; na
jednostke czasu, jaka jest godzina lotu. Obecne rejestratory parametrow lotu pozwalajg na
ciagla rejestracje przebiegu wspotczynnika przecigzenia we wszystkich trzech kierunkach
Zjednego lub wiegce] przecigzeniomierzy, rejestracj¢ parametréw lotu jak: wysokos¢
barometryczna, predko$¢ przyrzadowa, katy i predkosci zmiany katow (przechylenia,
pochylenia i odchylenia) oraz zapis wielu innych parametrow lotu wraz z sygnatami
z czujnikdw odksztatcen. Na podstawie zapisow kazdego z rejestratoréw buduje sig¢
indywidualny profil uzytkowania. Profil z pojedynczego egzemplarza SP, jak wspomniano
powyzej, moze wprowadza¢ btedny poglad na $redni profil uzytkowania catej floty, przez

co moze znaczaco zaniza¢ lub zawyza¢ postrzeganie dostgpnych zasobow pracy.
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Majac do dyspozycji zapis parametrow lotu ze wszystkich eksploatowanych SP danego typu,
mozliwe jest zbudowanie $redniego profilu uzytkowania. Wazne jest rowniez, aby zapisy
zgromadzone w przetwarzanej bazie danych miaty jak najwickszy wspotczynnik pokrycia
danych. Wspotczynnik pokrycia danych jest parametrem, charakteryzujacym liczno$¢
(dtugotrwatos¢) zapisow wzgledem czasu trwania wszystkich, wykonanych przez statki
powietrzne danego typu, lotow. Im wyzsza warto$¢ wspotczynnika pokrycia danych, tym
wicksza pewnos$¢ dobrego odwzorowania $redniego profilu uzytkowania.

Sredni profil uzytkowania moze zmieniaé sie z czasem, €0 jest zwiazane z:

— zmiang poziomu wyszkolenia pilotow;

— zmiang przeznaczenia (wybor rodzaju misji);

— modernizacjg konstrukeji;

— zmiang liczby eksploatowanych SP;

— wiekiem (zuzyciem) SP.

Na ponizszym wykresie przedstawiono literaturowy [57] przyktad manewrowego profilu
obcigzen dla samolotu jednosilnikowego o specjalnym profilu uzytkowania. Widoczne sg na
nim linie stanowigce obwiedni¢ na bazie skumulowanej liczby przekroczen amplitudy

obcigzenia an wzgledem wartosci dopuszczalnej amplitudy an LLr.

Figure 2-9 Maneuver Load Spectra: Single-Engine Special Usage
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Rys. 7. Manewrowe spektrum uzytkowania samolotu jednosilnikowego o specjalnym
profilu uzytkowania [57]
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Zastepcze standaryzowane sekwencje obciazenia

Trwatos¢ elementdéw strukturalnych konstrukeji znaczaco zalezy od sekwencji obcigzenia.

Wykorzystanie blokowego obcigzenia moze nie spelniaé dostatecznie oczekiwan

dotyczacych doktadno$ci szacowania trwato$ci zmeczeniowej. Najlepszym sposobem na

przygotowanie sekwencji obcigzen jest przeprowadzenie badan, ktore dadzg odpowiedz, jak

uzytkowana jest badana konstrukcja. Badania takie wigzg si¢ z do$¢ duzymi kosztami,

szczegolnie w wypadku konstrukcji lotniczych. Z tego powodu czgsto sa nieosiggalne dla

niewielkich osrodkdw badawczych czy tez osrodkow akademickich. W ramach programow

badawczych prowadzonych przez renomowane osrodki badawcze powstaly standaryzowane

sekwencje obcigzen. Sg one dzi§ do$¢ powszechnie stosowane dla potrzeb potwierdzania

trwatosci konstrukeji lub poréwnywania zasobdw trwatosci przy zastosowaniu roéznych

materiatow, lub zmian konstrukcyjnych.

Stosowanie standaryzowanych sekwencji obcigzenia jest rekomendowane w ponizszych

przypadkach [58]:

— szacowanie trwalo$ci zmeczeniowej probek lub elementoéw Kkonstrukcyjnych
wykonanych z ré6znych materialow lub w r6znej technologii;

— optymalizacja cz¢$ci maszyn i konstrukcji;

— okreslanie granicznych obcigzen podczas wstepnego projektowania;

— ocena metod zwigkszajacych trwato$¢ zmeczeniows;

— weryfikacja modeli oceny trwatosci zmeczeniowej i propagacji peknigc;

— ocena rozrzutu wynikow dla testow zmeczeniowych;

— wspolpraca z innymi os$rodkami badawczymi podczas badan nad trwatos$cig
zmeczeniowy 1 rozwojem peknigé zmeczeniowych;

— badania prototypoéw zanim pozyskane zostang rzeczywiste przebiegi obcigzen
eksploatacyjnych;

— weryfikacji i oceny wlasnych sekwencji obcigzen eksploatacyjnych.
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Tab. 2. Wybrane przyktady zastosowania standaryzowanych sekwencji obcigzenia [59]

Zakres Opis sekwencji Liczba Okres Rok
Nazwa . . . | Zakres oceny L : . :
ugytecznosci obcigienia cykli eksploatacji | wydania
moment endc stata, dodatnia
TWIST samoloty U nasagd ay warto$¢ srednia 402 000 4000 1973
transportowe X dly dla podmuchow, lotow
shrzydta zawiera cykl ZPZ
. moment gngcy usunieto cykle
MiniTWIST skrocony u nasady 0 malej 62 000 4000 1976
TWIST Y lotow
skrzydta amplitudzie
) losowy, duza | | =0,99 — gmnst 1,0x107
ogolnego zmiennosé | 1=0,70 1,4x10° |
GAUSSIAN zastosowania, zakresu ~ niewielkie zmiany om nie o0znaczono 1977
losowy przebieg (3 poziomy 1=0,33 3,3x106
nieregularnosci, I) — zZnaczne zmiany om
spektrum
obcigzenia manewrowe
FALSTAFF samoloty u nasady 0 duzej 18 000 200 1979
mysliwskie . e lotow
skrzydta Zmiennosci om,
zawiera cykl ZPZ
smiglowce, zginanie topat bloki obciqzen,
HELIX / o i | ik zmienna 2.3%10° 140 1983
FELIX potqezenta s Wezty } amplituda 2,1x10° lotéw
wirnika nosnego nosnego . e .
| wartos¢ Srednia
FALSTAFF obcigzenia FALSTAFF 200
ENSTAFF oraz zmiennos¢ u nasady 6 poziomow 18 000 lotéw 1987
temperatury skrzydia temperatury
tarcze sprezarek
niskiego cisnienia
Cold silnikéw dyski turbin | CVKle wwysokq 7700 100
TURBISTAN turbinowych gazowych wartoscig Srednig 3200 lotow 1987
samolotéw bez Sciskania 1000
bojowych
tarcze turbin jw.
iInikow . . z kontrolowang
Hot St dyski turbin .. 100
TURBISTAN tu rbanW¥Ch gazowych ol'a.’esowoscu’;,’ 8 200 lotéw 1990
samolotow rozna wartosc
bojowych Srednia
platformy elementy 6 pozioméw 5
WASH morskie konstrukcyjne intensywnosci 5,010 1 rok 1990
obcigzenia
losowe,
obcigzenia elementy fragmentaryczne 136000
CARLOS . 95 200 40 000 km 1990
pojazdéw (3 osi€) pojazdow zmiany wart.
. L 84 000
Sredniej,
5 typow drog
. . bloki obcigzen ze
WISPER / turbiny wiatrowe poprzeczne L. 132 700 .
WISPERX (X—wer. skricona) | zginanie lopar | "4 Wartoscia 12800 | 2 ™Miesiace 1991
Srednig
napedy komponenty bloki obcigzen po o
WAWESTA w hutnictwie napedow 10 000 obrotow 28200 [ miesiqe 1989
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Nalot ekwiwalentny — definicje i przyklady zastosowania

Nalot ekwiwalentny w polskim lotnictwie wojskowym jako wskaznik zuzycia zasobow
pracy statku powietrznego pojawil si¢ wraz z przyjeciem do eksploatacji samolotéw
obstugiwanych wedlug stanu technicznego. Byly to samoloty MiG-29 pozyskane
z niemieckich sit powietrznych oraz zakupione w USA samoloty F-16.

W obydwu przypadkach znaczenie nalotu ekwiwalentnego jest podobne, jednak na innej
podstawie go zdefiniowano. Miarg nalotu ekwiwalentnego sg ekwiwalentne godziny lotu
(ang. EFH — equivalent flight hours) w odréznieniu od nalotu rzeczywistego (AFH — actual
flight hours) naliczanego wg chronometrazu. Obydwie miary taczy wspotczynnik

intensywnosci uzytkowania zdefiniowany jako proporcja

EFH

ki =~ (15)
Co oznacza, ze dla:
kie =1 — samolot uzytkowany zgodnie z przyjetym w procesie projektowania
profilem uzytkowania;
kie >1 — samolot uzytkowany intensywniej od przyj¢tego W procesie projektowania
profilu uzytkowania;
kie <1 — samolot uzytkowany mniej intensywnie niz przyjety W procesie

projektowania profil uzytkowania.

Co do zasady, w obydwu przypadkach nalot ekwiwalentny wyznaczony w EFH moéwi
0 rzeczywistym, tj. opartym na rzeczywistym profilu uzytkowania, wyczerpywaniu zasobow
pracy statku powietrznego. W obydwu przypadkach samoloty sg indywidualnie
monitorowane a zasoby pracy okreslane okresowo na podstawie zapisow z poktadowych
rejestratorow parametréw lotu. Najwazniejsza rdznica polega na przyjetym modelu
zuzywania zasobow pracy.

W przypadku samolotow F-16 oparto si¢ na modelu liniowej mechaniki pekania.
W ptlatowcu, na podstawie petnoskalowej proby zmeczeniowej (FSFT) zdefiniowano punkty
kontrolne oraz odpowiednio dla kazdego z nich opracowano modelowe krzywe rozwoju
peknig¢ zmeczeniowych. Przyjeto, ze w zaleznosci od wspotczynnika charakteryzujacego,
wyznaczanego na podstawie indywidualnego monitorowania statku powietrznego (IAT),

informacji o rodzaju realizowanych misji, rozwdj peknig¢ zmeczeniowych nastepuje po
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jednej z trzech krzywych (rys. 8) opisujacych tempo rozwoju pgkniecia. Wyboru krzywej
dokonuje si¢ okresowo na podstawie aktualizacji Durability and Damage Tolerance Analysis
(DADTA) oraz Force Structural Maintenance Plan (FSMP) zgodnie z [74] lub jego nowsza
Wersja.

Dysponujac zapisami przebiegu uzytkowania, analiz¢ rozwoju peknigcia mozna prowadzi¢
rowniez lot po locie, wykorzystujac bezposrednio przebieg czasowy obcigzenia. Do tego
zadania mozna uzy¢ dostepnych narzgdzi jak programy do obliczen rozwoju peknigé
zmeczeniowych [75, 76]. Zastepcza krzywa rozwoju pegknigcia zmeczeniowego skleja si¢
Z odcinkow wg profilu uzytkowania. Wymaga to jednak statej aktualizacji informacji
0 przebiegu lotu oraz innych wskaznikow np. masy startowej, tempa zuzycia paliwa,

obecnosci 1 rodzaju podwieszen.

zaktadany profil
uzytkowania k=1

profil uzytkowania profil uzytkowania
kie<<1 kie>1

rozmiar pekniecia w okresie
| sprawozdawczym

rozmiar pekniecia zmeczeniowego

liczba godzin lotu

Rys. 8. Krzywe rozwoju peknie¢ zmeczeniowych dla réznych profili uzytkowania [73]

W polaczeniu z analizg ryzyka i szerokim zakresem badan nieniszczacych (NDT) jest to
obecnie powszechnie stosowany model dla statkow powietrznych eksploatowanych wg
stanu technicznego i zaprojektowanych zgodnie z filozofig tolerowanego uszkodzenia.

Inne podejscie, w celu osiggniecia podobnego efektu, zastosowano dla samolotow MiG-29
w niemieckich sitach powietrznych (Luftwaffe). Dla nich, na podstawie badan producenta
wyznaczono standardowy profil uzytkowania, i z wykorzystaniem odpowiedniego

wyktadnika prowadzono analizy wyczerpywania zasobow pracy kazdego z MiG-29 we
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flocie Luftwaffe. Po przeniesieniu i wdrozeniu do Sit Powietrznych RP przej¢to czeSciowo
metodologi¢ niemiecka w zakresie nadzoru nad eksploatacjag wg stanu technicznego. Braki
w zakresie zrodet i wartosci wyktadnika krzywej zmeczeniowej uzupetniono za pomoca
badan wiasnych w ITWL, stosujac inzynieri¢ odwrotng. Zasady przyjete dla samolotow
,»hiemieckich” przyjeto rownolegle rowniez na egzemplarzach ,,polskich” i ,,czeskich”.

Podobne podejscie jednak juz z zastosowaniem petnej metodologii opracowanej w ITWL
postanowiono wdrozy¢ na innych samolotach eksploatowanych wg stanu technicznego
w Sitach Zbrojnych RP. Przyktadem dalszych prac sa badania wykonane na samolocie
PZL-130 TC-II Orlik oraz Su-22 w szczegdlnosci na egzemplarzach UM3K. Samoloty te
objeto szerokimi badaniami lacznie z opracowaniem i realizacjg petlnoskalowej proby

zmeczeniowe;.
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2. Teza i cel pracy

2.1. Teza

Eksploatacja statkow powietrznych to dlugotrwaly i skomplikowany proces. Poniewaz
zjawisko zmeczenia materiatu limituje trwato$¢ konstrukcji, konieczne jest wprowadzenie
takich zasad eksploatacji, aby osiggna¢ wysoki poziom bezpieczenstwa. Eksploatacja
wedtug zasady bezpiecznej trwalosci (ang. safe life) zaktada ograniczenie czasu eksploatacji
do okresu, w ktorym prawdopodobienstwo powstania uszkodzenia jest akceptowalnie
niskie. Powszechng miarg do oceny ,,zuzywania si¢” statku powietrznego podczas
eksploatacji jest jego nalot. Wspdlnie z liczbg ladowan i1 latami eksploatacji, te trzy
parametry s3 podstawg oceny zasobow pracy statkéw powietrznych. Tak zdefiniowane
miary, powszechnie nazywane resursami statkow powietrznych, poza niewatpliwg zaleta
polegajacag na prostocie i fatwosci stosowania majg powazng wade.

Wada okreslania zuzycia si¢ statku powietrznego na podstawie czasu lotu jest jednakowe
traktowanie wszystkich stanow lotnych bez analizy faktycznego zuzywania si¢ zapaséw
trwalo$ci. Bez specjalnych dowodow mozna stwierdzi¢, ze lot poziomy samolotu
w spokojnej atmosferze generuje znacznie mniej obcigzen zmiennych na godzinie lotu od
lotu akrobacyjnego. Dlatego uzywanie czasu lotu do oceny zuzycia zmgczeniowego
konstrukeji jest w tym przypadku mato precyzyjne. Checac zapewni¢ odpowiedni poziom
bezpieczenstwa przy uzywaniu mato precyzyjnej miary, konieczne jest stosowanie wysokich
wspotczynnikow bezpieczenstwa. W efekcie mozliwa jest sytuacja, ze samolot
Z wyczerpanym resursem bedzie posiadal duzy niewykorzystany zasob pracy. Wycofanie
z eksploatacji takiego statku powietrznego jest wysoce nieekonomiczne. Problem ten
dostrzezono na $§wiecie i podj¢to starania, aby bezpiecznie eksploatowaé SP, wykorzystujac
w wiekszym stopniu posiadane zasoby pracy. Poniewaz obecnie eksploatowane samoloty
wojskowe sa wyposazone w cyfrowe rejestratory parametrow lotu, to mozliwe jest
wykorzystanie ich zapisow do stworzenia lepszej od nalotu miary okreslajacej zmg¢czeniowe

zuzywanie si¢ konstrukcji statku powietrznego.

W ramach rozprawy przyjeto nastepujaca teze naukowa:

,, Nalot ekwiwalentny jest lepszqg miarq wykorzystania zasobu pracy struktury statku

powietrznego niz godziny lotu”
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W niniejszej pracy zaproponowano zastosowanie tzw. nalotu ekwiwalentnego do opisu
wykorzystywania si¢ zasobow pracy struktury statku powietrznego. Nalot ekwiwalentny
rozumiany jako czas lotu zmodyfikowany, w taki sposob, aby reprezentowat takze sposob
realizacji tego lotu ze wzgledu na intensywnos$¢ dziatajacych na strukture obcigzen. W tym
celu kazda godzing lotu poréwnuje si¢ z pewnego rodzaju lotem wzorcowym i okresla si¢
zuzycie zmeczeniowe, jakie zakumulowata struktura statku powietrznego w danym locie
W poréwnaniu do lotu wzorcowego.

Zaproponowane powyzej rozwazania i teza pracy sa prawdziwe dla wszystkich statkow
powietrznych. Niemniej jednak opracowanie metodyki wyznaczania nalotu ekwiwalentnego
jest zawezone do konkretnego typu statku powietrznego. Wynika to gldwnie z unikalnosci
budowy kazdego SP oraz indywidualnego sposobu uzytkowania. W niniejszej rozprawie
przedstawiono spos6b wyznaczenia nalotu ekwiwalentnego dla samolotéw PZL-130 TC-II
Orlik. Do pomiaru intensywnos$ci obcigzen wykorzystano zapisy poktadowych rejestratorow
parametréw lotu. Podstawg analizy intensywnosci dziatajacych podczas lotu obcigzen byt
sygnal przecigzenia pionowego n,. Dodatkowo wykorzystano réwniez inne sygnaty do

automatycznego rozpoznawania momentu startu i ladowania.

2.2. Cel pracy

Celem pracy bylo opracowanie metody pozwalajgce] na opis tempa wyczerpywania si¢

zasobu pracy struktury samolotu PZL-130 TC-ll Orlik na podstawie analizy zapiséw

rejestratora parametrow lotu.

W celu realizacji zdefiniowanego powyzej celu gléwnego nalezato zrealizowaé cele
czastkowe:

— pomiary obcigzen samolotu w réznych fazach lotu;

— analize profilu uzytkowania samolotéw przez uzytkownika;

— peloskalowg probe zmeczeniows;

— ciggle monitorowanie obcigzen struktury;

— badania laboratoryjne wytrzymatosci materiatow.

Pelnoskalowa proba zmeczeniowa struktury samolotu jest niezb¢dnym elementem pracy,
w wyniku ktorej okreslono w sposdb doswiadczalny rzeczywistg trwato$¢ zmeczeniowa
struktury samolotu.

Aby zrealizowac¢ probe zmeczeniowa, w prawidlowy sposob, struktura samolotu musi by¢

obcigzana analogicznie do obcigzen dziatajacych podczas rzeczywistego lotu. Wyznaczenie
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obcigzen dzialajacych na konstrukcje podczas lotu mozliwe jest w sposob analityczny, za
pomoca modelowania numerycznego lub poprzez bezposredni pomiar obcigzen.
Zdecydowano si¢ na bezposredni pomiar obcigzen w locie. Realizacja pomiarow
poprzedzona byla zabudowa dedykowanej aparatury pomiarowej sktadajacej si¢ m.in.
Z rejestratora badawczego i czujnikow tensometrycznych. Analiza obcigzen na podstawie
zarejestrowanych wskazan przez czujniki tensometryczne byla mozliwa po wykonaniu
skalowania polegajacego na wyznaczeniu zaleznosci pomiedzy wskazaniami tensometréw
I dziatajacymi obcigzeniami [96].

Dzigki wykonaniu proby zmegczeniowej samolotu jest mozliwe wyznaczenie jego trwatosci

dla okreslonych, wzorcowych obcigzen.
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3. Nalot ekwiwalentny samolotéw PZI1.-130 TC-I1 Orlik
Przedmiotem badan jest samolot PZL-130 TC-IlI Orlik, jednosilnikowy dolnoptat

0 konstrukcji metalowej poétskorupowej. Wyposazony jest w podwozie chowane,
trojpunktowe z kotkiem przednim. Okucia jego podstawowych zespolow konstrukcji sg
wykonane ze stopow aluminium AW2024 lub stali 30HGSA. Przeznaczony jest do szkolenia
pilotéw wojskowych samolotow odrzutowych. PZL-130 TC-II Orlik przystosowany jest do
lotow z duzymi wspotczynnikami przecigzenia pionowego nz, W zakresie od — 3g do + 7g.
Kabin¢ samolotu wyposazono w dwa fotele wyrzucane Martin-Baker Mk PL11B.

Wersja TC-Il jest to zmodernizowany samolot PZL-130 oparty na kadtubie wersji TC-I
i nowym zmienionym skrzydle. Samolot ten zyskat rowniez nowy silnik Pratt & Whitney
of Canada PT6A-25C i nowe czterotopatowe $miglo.

Podczas przeprowadzonych badan dla PZL-130 TC-II Orlik, ustalony zostat sposob ich
dotychczasowej eksploatacji. Okreslono go na podstawie usrednionej eksploatacji floty
samolotow, a opracowana na tej podstawie sekwencja obcigzen zostata wykorzystana do
realizacji peloskalowej proby zmeczeniowej jego struktury. Podstawowe zespoty

konstrukcyjne ptatowca pokazano na rys. 9.

Rys. 9. Glowne zespoty samolotu PZL-130 TC-I1 Orlik [79]
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Elementy strukturalne samolotu Orlik (wregi, zebra, podtuznice, pokrycie i usztywnienia)
[79], biorgce udzial w przenoszeniu obcigzen, tgczone sg metodg nitowania oraz tylko do
usztywnien zgrzewania punktowego. Konstrukcja ta jest oparta na koncepcji bezpiecznego
uszkodzenia fail-safe. Pokrywki i wzierniki umozliwiaja dostgp do wszystkich elementow
i powierzchni wewnetrznych. Struktura umozliwia tatwg obstuge i remonty.

W zaleznosci od masy samolotu przewidziano rdzne zakresy eksploatacyjne wspotczynnika
przecigzenia pionowego Nz. Przedziaty wartosci masy i odpowiadajace im wspotczynniki n;

podano w tab. 3.

Tab. 3. Podstawowa charakterystyka samolotu na podstawie Instrukcji Uzytkowania
I Techniki Pilotowania Samolotu PZL-130 TC-11 ORLIK [80]

Ograniczenia masy

max. masa do startu 2 700 kg
max. masa do ladowan 2 700 kg
max. masa z zerowym paliwem 2 050 kg
masa samolotu pustego 1 825*%0 kg
Stan zaladowania

dwoch pilotow, pelne zbiorniki wewnetrzne 2 150 kg
dwdch pilotéw, pelne zbiorniki wewnetrzne i zewnetrzne 2 400 kg
Graniczne wspolczynniki przeciazenia

masa [kg] 2 150 kg 2 400 kg 2 700 kg
dodatni + 7,00 + 6,00 +4,40
ujemny —3,00 —3,00 —1,76
przy wypuszczonych klapach +2,00

W ramach modernizacji przeprowadzonej w latach 2010+ 2014 do wersji TC-lI
przystosowano 14 samolotoéw. Zmodernizowang flote wykorzystuje si¢ do lotow szkolnych
w 42. Bazie Lotnictwa Szkolnego oraz do akrobacyjnych lotoéw pokazowych zespotu
ORLIK. W roku 2021 zakonczono modernizacj¢ do wersji TC-11 kolejnych 12 egzemplarzy.
W samolotach tych zastosowano modyfikacje, ktore uwzgledniajg doswiadczenia dotyczace
uszkodzen zmeczeniowych zgromadzone podczas pelnoskalowej proby trwatosci
zmgczeniowej. Obecnie w Sitach Zbrojnych RP znajduje si¢ 28 samolotow PZL-130 TC-II
Orlik, ktore eksploatowane sg wg stanu technicznego. Planowany okres ich uzytkowania to
30 lat przy jednoczesnym resursie technicznym o wartosci 12 000 godzin lotu.

Na kazdym z 28 eksploatowanych obecnie samolotow Orlik zainstalowano pokladowy
system rejestracji parametrow lotu S2-3a [49]. Za jego pomocg rejestrowane jest wiele
parametrow lotu, przy czym z punktu widzenia tresci niniejszej pracy najwazniejszym

rejestrowanym parametrem jest wspotczynnik przecigzenia pionowego n;. Parametr ten jest
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zapisywany w kazdym locie z czestotliwoscig 16 razy na sekunde, w oparciu o sygnat
zZ czujnika przecigzenia. Na podstawie zapisow ,,lot po locie” prowadzone sg analizy zmiany

obcigzenia konstrukcji zgodnie z zakresem i liczba cykKli.

3.1. Ogdlny opis koncepcji wyznaczania nalotu ekwiwalentnego dla samolotow
PZL-130 TC-11 Orlik
Dhugoletnia eksploatacja statkdw powietrznych, wspomagana analizg profilu uzytkowania,
wymaga prowadzenia wielu badan i odpowiedniego zarzadzania zasobami pracy. Jednym
z elementow procesu jest indywidualne monitorowanie (IAT) kazdego zuzytkowanych
egzemplarzy SP. Jest to mozliwe dzigki zastosowaniu poktadowych rejestratorow
parametrow lotu. Posiadajac w zasobach informatycznych zapis eksploatacji floty
uzytkowanych samolotow, mozliwa jest okresowa Iub nawet ciggla aktualizacja
indywidualnego profilu uzytkowania i porownywanie go z profilem wzorcowym, dla
ktérego wyznaczono trwato$¢ zmeczeniowg statku powietrznego.
Aktualizacja profilu uzytkowania, w celu korzystniejszego zarzadzania zasobami jego
pracy, jest eksploatacja z wykorzystaniem nalotu ekwiwalentnego. Wprowadzenie nalotu
ekwiwalentnego wymaga zastosowania wskaznikow, za pomoca ktorych profile
uzytkowania zostang porownane. W analizowanym przypadku, dla PZL-130 TC-II Orlik
wskaznikami, ktore zastosowano, s3:
— udowodniona w petnoskalowej probie zmeczeniowej trwato$¢ zmeczeniowa,
— sekwencja obcigzen zastosowana podczas petnoskalowej proby zmeczeniowe;j,
wyznaczona na podstawie §redniego profilu uzytkowania samolotéw PZL-130;
— przyjeta krzywa zmeczeniowg S-N.
Trwatos¢ samolotow PZL-130 TC-IlI Orlik, udowodniona w pelnoskalowej probie
zmeczeniowe] oraz sekwencja obcigzen [84], zostaly pozyskane w toku prac Instytutu
Technicznego Wojsk Lotniczych i PZL Warszawa - Okgcie w okresie realizacji projektu
majgcego na celu modernizacje oraz wprowadzenie eksploatacji wg stanu technicznego.
Pozostatym do wyznaczenia wskaznikiem jest wspotczynnik kierunkowy (wyktadnik
potegi) we wzorze przyjetej krzywej zmeczeniowej. W zaleznosci od jego wartosci
liczbowej zmianie ulegnie wptyw wielkosci cykli zmeczenia na oszacowane ekwiwalentne
zuzycie zasobow pracy. Warto$¢ wspotczynnika kierunkowego krzywej S-N zalezy od
doboru probek w tescie wytrzymato$ciowym, rodzaju materialu, jego obrobki plastycznej

oraz rodzaju obrébki powierzchniowe;.
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W przypadku przyjetego obiektu badan, jakim jest statek powietrzny, konieczne jest
znalezienie wspoiczynnika kierunkowego krzywej zmegczeniowej, odpowiadajacego catemu
ztozonemu z wielu elementéw uktadowi. Proste uzycie krzywej zmgczeniowej wyznaczonej

W badaniach moze okaza¢ si¢ niewystarczajace.

3.2. Proba zmeczeniowa samolotu jako odniesienie dla obciazen eksploatacyjnych
Zwienczeniem przeprowadzonych prac projektowych i najwazniejszym dowodem,
potwierdzajagcym trwato$¢ statku powietrznego, jest pelnoskalowa proba trwatosci
zmeczeniowej. Osiagnieta na jej podstawie trwato$¢ stanowi kluczowy dowod, za pomoca
ktorego podejmowane beda decyzje zwigzane z docelowa eksploatacja badanego SP.
Obecnie dla samolotow wojskowych, ktore majg zosta¢ wprowadzone do eksploatacji,
wykonuje si¢ co najmniej jedng probe dowodowsg tego typu [81, 85]. Dla najbardziej
zaawansowanych programow zwigzanych z wprowadzeniem nowej techniki lotniczej
réznego typu petnoskalowe proby wykonuje si¢ na kilku lub wigcej egzemplarzach, czego
przyktadem sg badania samolotu F-35 [82].

Podobne badania, jednak zwykle w bardziej ograniczonym zakresie, wykonuje si¢ dla
modernizowanych statkow powietrznych lub dla tych, ktorym postanowiono wprowadzi¢
eksploatacje wedlug stanu technicznego czy tez wydluzy¢ okres ich eksploatacji [83, 86,
87]. Ten sposob postepowania postanowiono rowniez przyja¢ w przypadku samolotu PZL-
130 TC-II Orlik.

W zwiazku z sukcesem, jakim okazata si¢ wczes$niejsza modernizacja samolotow Orlik
0 numerach 047 i 037 oraz z potrzebami szkolenia pilotéw wojskowych, podjeto decyzje
0 modernizacji kolejnych czternastu TC-1 do standardu TC-1l. Wraz z modernizacja
samolotow podjeto decyzje o wyzerowaniu ich resursow. Przyjeto, ze nowy resurs
wszystkich PZL-130 TC-II Orlik zostanie nadany na podstawie testu zmegczeniowego
wykonanego na ptatowcu wycofanym z eksploatacji i zmodernizowanym w analogiczny
Sposob.

Uruchomienie petnoskalowej proby zmeczeniowej wymagato przeprowadzenia szerokiego
zakresu badan, ktére poczawszy od przyjecia zatozen, poprzez badania w locie i analizy

teoretyczne, doprowadzity do uruchomienia testu w ramach SEWST.
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Program szkolenia lotniczego realizowany na samolocie PZL-130 TC-I Orlik
Badania programu szkolenia lotniczego realizowanego na samolotach PZL-130 wszystkich
wersji i modyfikacji [90] przeprowadzono w ITWL w 2010 r. Celem badan byta analiza
programo6w szkolenia lotniczego pod katem identyfikacji stanow lotu samolotow PZL-130
Orlik na potrzeby opracowania $redniego profilu ich uzytkowania. Przedmiotem badan byly
dokumenty wprowadzone do uzytku stuzbowego w Sitach Zbrojnych RP:
1. Tymczasowy program szkolenia lotniczego na samolocie PZL-130 TC Orlik
wprowadzony do uzytku w lotnictwie Sit Zbrojnych RP dnia 20 stycznia 1997 roku.
2. Program podstawowego szkolenia lotniczego na samolocie PZL-130 Orlik wszystkich
wersji i modyfikacji (PSzL — 2007).
3. Program przeszkolenia personelu latajgcego Sit Powietrznych RP na samolot PZL-130
TC-I1 Orlik zmodernizowany z wersji TC-I.
W ramach przeprowadzonych badan wykonano analiz¢ ¢wiczen i misji realizowanych na
roznych etapach szkolenia lotniczego przez pilotdw i instruktorow w zréznicowanych
warunkach atmosferycznych oraz porze dnia. Okre$lono rzeczywiste zakresy dla manewrow
realizowanych podczas uzytkowania samolotu zaréwno w lotach szkolnych, jak
I akrobacyjnych. Na podstawie przeanalizowanych programéw szkolenia przygotowane
zostaty zestawienia ¢wiczen i misji. Zestawienia przygotowano zaréwno dla pilotow
bojowych samolotow odrzutowych, jak i dla pilotow realizujacych szkolenie ukierunkowane
na lotnictwo transportowe. W sprawozdaniu [84] zamieszczono zestawienia tabelaryczne
prowadzonych manewrow i czestosci ich realizacji. Statystyki realizacji manewrow
powinny zosta¢ odzwierciedlone W programie lotoéw doswiadczalnych na potrzeby
przygotowania sekwencji obcigzen do testu zmgczeniowego, tak aby byla mozliwos¢
wlasciwego okreslenia widma obcigzen konstrukcji i w konsekwencji budowy sekwencji

obcigzen do proby dowodowe;.

Profil obcigzen eksploatacyjnych samolotu PZL-130

Wstepny profil obcigzenia zostal wykonany na podstawie zapisow przebiegu wspotczynnika
przecigzenia pionowego N, zarejestrowanego przez poktadowe rejestratory parametréw lotu
na samolotach PZL-130 Orlik [91, 104]. Pod uwage wzi¢to zapisy z wersji TC-1 oraz TC-II.
Do analizy uzyto zapisdOw z okresu od 1996 do 2009 roku obejmujacych: 25 977 godzin lotu
z 41 352 lotow. Na podstawie przeprowadzonej analizy wykonano zestawienia tabelaryczne
licznosci cykli z uwzglednieniem amplitudy i1 wartosci $redniej. W ramach badan

przeprowadzono analizy porownawcze pomigdzy wersjami TC-1 i TC-1I oraz w celu
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ograniczenia liczby analizowanych plikéw, dla osiemnastu najczesciej wykonywanych na
wersji TC-I ¢wiczen.

Analize najczesciej wykonywanych éwiczen opracowano na podstawie zapisu: 9 557 godzin
lotu z 16 452 lotéw. W grupie wybranych lotow znalazly si¢ nastepujace ¢wiczenia:

— loty po kregu (cztery ¢wiczenia), nalot: 1 417 FH, 3 685 lotow;

— trasy (siedem ¢wiczen), nalot: 3 998 FH, 4 899 lotow;

— pilotaz podstawowy (cztery ¢wiczenia), nalot: 1 755 FH, 3 098 lotow;

— pilotaz sredni (cztery ¢wiczenia), nalot: 2 385 FH, 4 770 lotow.

Ponizej zamieszczono wynik analiz w postaci graficznej. Cykle zostaly zliczone metoda
Rain Flow.

1000000 -
—8—peine =@=zredukowane
100 000 <
10 000 A
1000 A

100 A

10 4

TN

wartos¢ amplitudy wspdiczynnika przecigzenia nz

skumulowana liczba cykli na 1000 FH

Rys. 10. Porownanie profilu uzytkowania dla osiemnastu najcz¢sciej wykonywanych
¢wiczen na samolotach w wersji TC-1 z profilem srednim na 1 000 godzin lotu
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Rys. 11. Porownanie $redniego profilu uzytkowania samolotéw PZL-130
w wersji TC-1i TC-1l na 1 godzing lotu

Rozwinigciem badan, wykonanych w ramach wstgpnego rozpoznania zagadnienia, byty

prace nad wyznaczeniem S$redniego profilu uzytkowania samolotow PZL-130, ktore

mogloby zosta¢ uzyte do przygotowania sekwencji obcigzen w tescie dowodowym. Dalsze

prace objely:

— analize statystyczng rodzajow lotow;

— Okreslenie $redniej liczby ladowan przypadajacych na godzing lotu;

— okreslenie $redniej liczby korkociagow przypadajacych na godzing lotu;

— okreslenie $redniej liczby cykli przeciazenia pionowego n; przypadajacych na godzing
lotu.

Wyznaczony, na podstawie powyzszych elementéw $redni profil uzytkowania w locie, stat

si¢ bazg do przygotowania sekwencji obcigzen dla pelnoskalowej proby zmeczeniowej [92].

Zrédtem informacji o dotychczasowym uzytkowaniu samolotéow PZL-130 byla baza

zapisow lotow, ktore wykonano do 2009 roku. Do badan zakwalifikowano okoto 41 tysiecy

zweryfikowanych plikow. W kazdym pliku oznaczono moment startu i ladowania.

Ograniczony w ten sposob zasob bazy lotdéw obejmowat 25,8 tysigca godzin lotu,

ograniczonych momentem startu i ladowania. Analizowane pliki stanowia zapis realizacji

85 oznaczonych ¢wiczen.

49



Zroédtem informacji o statystyce ladowan, przyjetym w procesie przygotowania sekwencji
obcigzen, byl System informatycznego wsparcia eksploatacji wojskowych statkow
powietrznych SI SAMANTA [106]. Na podstawie danych w nim zgromadzonych okres$lono
nalot i liczbg 1ladowan dla kazdego samolotu PZL-130 eksploatowanego w okresie objetym
analiza. Analiza objela tacznie 34 tysigce godzin lotu, na ktore przypadto niemal 71 tysiecy
ladowan. Na podstawie wczesniejszej analizy zapisow lotow przyjeto poprawke na czas lotu
wpisany do SI SAMANTA. Celem wprowadzonej zmiany bylo usunigcie czasu
obejmujacego procedury naziemne, ktory standardowo zawarty jest W raportach
chronometrazu. Warto$¢ poprawki wynosi ok. 10%. Na skutek wprowadzonej zmiany,

liczba ladowan okreslona zostata wzorem:

SI Samanta
>L

Ll = Z FHSI Samanta —0.1x Z FHSI Samanta (16)

W analizowanym okresie wyznaczona na podstawie wzoru (16), srednia liczba ladowan
przypadajaca na jedng godzine lotu wynosi w przyblizeniu L* =~ 2,3 L/FH.

Z uwagi na konieczno$¢ okre$lenia $redniej liczby korkociggéw, manewroéw silnie
obcigzajacych tylng cz¢s¢ kadtuba i usterzenie, dokonano przegladu ¢wiczen realizowanych
na samolocie PZL-130. Manewr ten, w szczegdlnoSci w czasie zblizania si¢ do kata
krytycznego, charakteryzuje si¢ wystepowaniem zwigkszonych drgan konstrukcji.
Korkociggiem nazywa si¢ ruch samolotu po stromej spirali, powstaly przy locie na
nadkrytycznych katach natarcia, charakteryzujacy si¢ obrotem wokot wszystkich trzech osi
I czgsciowsg lub catkowitg utratg statecznosci [107].

Na podstawie [90] zidentyfikowano i wybrano do dalszych badan ¢wiczenia, dla ktorych
przewidziano wprowadzenie samolotu w korkocigg. Zakres badan objat dziesie¢ ¢wiczen
mogacych zawiera¢ poszukiwany manewr. Sposrod wszystkich zapisow lotow, z zakresu
wybranych ¢wiczen, 10Sow0 wybrano po trzy zapisy dla kazdego z dziesigciu ¢wiczen. Po
przeprowadzeniu deszyfracji plikow zweryfikowano, czy zapisy zawieraly poszukiwany
manewr. Na podstawie badan przyporzadkowano liczb¢ korkociaggéw do numeru ¢wiczenia.

Wynik badan zamieszczono w tab. 4.
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Tab. 4. Przyporzadkowanie liczby korkociagdw do numeru ¢wiczenia

Nro Al B | c | bl E F | 6 | H | J
cwiczenia

Liczba 1 1 g g | 1 | 13| 1] 6 | 1] 1
korkociagdéw

Na podstawie liczby i1 czasu trwania analizowanych lotow oraz zestawienia zawartego
w tab. 4, wyznaczono catkowitg liczbg¢ korkociggow i ich $rednig liczbe przypadajacg na

jedng godzing lotu.

2K

Kt = S F 1] ZaPis FDR

(17

W analizowanym okresie wyznaczona na podstawie wzoru (17), srednia liczba korkociggow
przypadajaca na jedng godzine lotu wynosi w przyblizeniu K! =~ 0,16 K/FH.

Bazujagc na przeprowadzonych badaniach oraz analizach zapisow z poktadowych
rejestratorow parametrow lotu, a takze na podstawie SI SAMANTA, scharakteryzowano
dotychczasowy profil uzytkowania samolotow PZL-130. Wyznaczono procentowe udziaty
czasu lotow dla szesciu kategorii (tab. 5). Kazdej kategorii przyporzadkowano pewien

zestaw ¢wiczen.

Tab. 5. Udzial procentowy kategorii lotow w zarejestrowanym profilu obcigzen [92]

sredni L . prosty -
pilotaz korkociagi kregi trasy pilotaz inne
13 % 4% 8 % 23 % 21 % 31 %

*) kategoria zawiera loty wykonane poza programem ¢éwiczen: pokazy, bez numeru ¢wiczenia, loty btgdnie oznaczone

Sredni profil uzytkowania samolotow PZL-130 Orlik sporzadzono w postaci tablicy
korelacyjnej. Tablica ta zawiera liczby zarejestrowanych zmian poziomow obcigzenia
| zostala ona opracowana wylacznie dla wspélczynnika przecigzenia pionowego nN..
Analizowany zakres wspotczynnika n, ograniczono do przedziatu n, € (—6; +8).
Pozostate warto$ci uznano za btedy zapisu 1 odrzucono. Z analizowanych zapisOw usuni¢to
réwniez zmiany przebiegu, dla ktorych gradient narastania byt wigkszy od 4n; = 5. Podobne
postepowanie zastosowano dla zmian mniejszych od 4n;=0,25. Po tym etapie zapis
sprowadzono do przebiegu minimum — maksimum przez usuniecie wartosci posrednich

| powtarzajacych si¢. Ostatnim etapem badan majacych na celu wyznaczenie profilu
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uzytkowania bylo zastosowanie algorytmu zliczajacego cykle. Tablice korelacyjne
sporzadzono dla jednej, usrednionej godziny lotu.

Wynik przeprowadzonej analizy przedstawiono w postaci graficznej na rys. 12.
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skumulowana liczba przejsc pomiedzy poziomami nzna 1000 FH

wartosc zakresu zmiany wspdtczynnika przecigzenia nz

Rys. 12. Skumulowana liczba przej$¢ pomigdzy poziomami n; dla sredniego profilu
uzytkowania — skala logarytmiczna

Loty doswiadczalne

Istotnym elementem przygotowania sekwencji obcigzen do proby zmeczeniowej sa loty
doswiadczalne. Do tego celu wybrano jeden z wczesniej zmodernizowanych do wersji
TC-II samolotow PZL-130 Orlik. Samolot ten zostat wyposazony w dodatkowy system
badawczy skladajacy si¢ z rejestratora ACRA KAM-500, za pomoca ktorego zapisywano
sygnal:

— czujnikow tensometrycznych (86 lokalizacji);

— parametrow lotu (12 wybranych parametrow).

Czujniki tensometryczne, jak pokazano to na rys. 13, naklejono na kadtubie, skrzydle,
usterzeniu pionowym i poziomym oraz na goleniach podwozia. Utrzymano symetri¢

rozmieszczenia tensometrow [93].
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Rys. 14. Przyktad instalacji czujnikow tensometrycznych na samolocie PZL-130 [95]

Podstawa wyboru rodzaju czujnikéw tensometrycznych oraz lokalizacji, w ktorych je
rozmieszono, byly wymagania zamawiajagcego. W zaleznosci od potrzeb zwigzanych
Z mierzonym obcigzeniem tensometry zamontowano wedlug rdéznych schematow
pomiarowych w konfiguracji pélmostka lub pelnego mostka tensometrycznego [95].
Wigkszo$¢ z proponowanych uktadow skonfigurowano w uktadzie pétmostka. Stosowanie
takich rozwigzan zabezpiecza kompensacje wplywu temperatury na mierzone wartosci
badanych odksztatcen.

Zapewnienie odpowiedniej niezawodnosci realizacji pomiarow wymagato zwielokrotnienia
wybranych czujnikéw tensometrycznych. Opracowana instalacja pomiarowa zostata
zaprojektowana w sposob, pozwalajacy zastapi¢ uszkodzone czujniki zapasowymi lub
wykorzysta¢ czujniki w innych lokalizacjach do oceny obcigzen w obszarach, ktérych
monitorowanie mogtoby zostaé utracone.

Jezeli to tylko mozliwe skalowanie elektryczne uktadu czujnikdéw tensometrycznych
powinno zosta¢ uzupetnione o skalowanie fizyczne calego uktadu pomiarowego.
Przeznaczony do lotow badawczych samolot, z przygotowanym systemem pomiarowym,
przed przekazaniem go do lotow probnych doswiadczalnych, zostat poddany skalowaniu
fizycznemu. Skalowanie fizyczne polega na pomiarze odksztalcen wywotanych
oddziatywaniem znanych sit, ktére wprowadzono w struktur¢ za pomocg odpowiedniego

oprzyrzadowania réwniez wyposazonego w przyrzady pomiarowe.
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Skalowanie fizyczne przeprowadzono w zaktadzie produkcyjnym PZL Warszawa-Okgcie,
w ktorym przygotowano samolot przekazany do badan. Przyktadowe badanie obcigzenia
skrzydta zostalo pokazane na rys. 15. Na ilustracji widoczny jest podnosnik mechaniczny
wyposazony w czujnik tensometryczny sity. Za jego pomoca, symetrycznie po obu stronach
kadtuba poprzez obejmy, wprowadzane s3 obciazenia skrzydta. Jednoczesnie mierzone sa
zmiany reakcji w pozostaltych podporach oraz zapisywane sa obcigzenia czujnikéw
tensometrycznych zainstalowanych na ptatowcu.

Elementy demontowalne, na ktérych umieszczono czujniki tensometryczne, wyskalowano
fizycznie w Laboratorium Badan Wytrzymatosciowych ITWL [95] z wykorzystaniem

maszyny wytrzymato$ciowej.

Rys. 15. Przyktad skalowania fizycznego czujnikow tensometrycznych na skrzydle

W wyniku skalowania fizycznego czujnikéw tensometrycznych wyznaczana jest relacja
pomiedzy zadawanag silg a wskazaniem tensometrow. Na dalszym etapie badah mozliwe jest
jej wykorzystanie w sposob bezposredni lub na podstawie réwnan regresji liniowej
w oparciu 0 wskazania dwoch lub wigcej niezaleznych tensometrow.

Przyktad skalowania fizycznego elementu demontowalnego pokazano na rys. 16. Elementy
demontowalne skaluje si¢ w glownym kierunku ich pracy. Skalowanie przeprowadza si¢
z wykorzystaniem maszyny wytrzymato$ciowej lub innego urzadzenia, za pomoca ktorego
mozliwe jest odpowiedniec obcigzenie badanego elementu. W najprostszej postaci

skalowanie fizyczne przeprowadza si¢ wykorzystujac obcigzenie znanym ci¢zarem.
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Rys. 16. Przyktad skalowania elementu demontowalnego na maszynie wytrzymatosciowej

Po przeprowadzonym skalowaniu fizycznym ukladu pomiarowego samolot zostat
przekazany do 42. BLSz w Radomiu, gdzie odbyly si¢ loty probne do$wiadczalne. Loty
przeprowadzono w dwoéch fazach, w ktorych uzyskano zapisy obcigzenia struktury. Podczas
lotéw badawczych wykonano wszystkie niezb¢dne manewry i inne elementy ¢wiczen, ktore
pozwolity na odpowiednie skomponowanie sekwencji obcigzenia do petnoskalowej proby
trwalo$ci zmeczeniowej. Zapis parametrow lotu 1 wskazah czujnikdw tensometrycznych
przeprowadzono z czestotliwosciag rejestracji 25 Hz. Wyjatek stanowig loty, w ktorych
wykonywano manewry dla krytycznych katow natarcia: przeciagnigcia oraz korkociagi.
W lotach tych zastosowano pomiar z czestotliwoscig 400 Hz (dla pomiaréw obcigzenia
elementdéw podwozia pozostawiono czestotliwos¢ pomiaru 25 Hz).

W tablicy 6 przedstawiono zestawienie wykonanych lotow badawczych. Laczny czas 19
lotow badawczych wynidst 18 h 53 min. W ramach badan przeprowadzono manewry, ktore
sa najbardziej reprezentatywne dla realizowanych ¢wiczen. W sumie wykonano 16
korkociggow dla o$miu z nich, zastosowano pomiary odksztalcen ze zwigkszong
czestotliwoscig zapisu. Lacznie przeprowadzono 40 startéw i ladowan, przy czym 21

ladowan stanowity ladowania Touch & Go (T&G).

56



Tab. 6. Charakterystyka zarejestrowanych lotow [84]

Nr . Czas lotu Liczba Liczba Czestotliwos¢
lotu Rodzaj lotu (start - ladowanie) | korkociagow ladowan rejestracji
min [Hz]
2 lot po trasie 65 1 25
3 oblot aparatury 65 4 1 25
— Wyzszy pilotaz
4 oblot aparatury 60 4 1 25
— Wyzszy pilotaz

5 lot po kregu 87 10 25

6 lot po kregu 80 10 25

7 lot potrasie 90 2 25

i prosty pilotaz
8 _ lot po trasie 91 5 25
i prosty pilotaz
9 przeciaghicela 73 4 1 400/25
i korkociagi
10 pracclagiiecia 71 4 1 400/25
i korkociagi

11 sredni pilotaz 68 1 25
12 sredni pilotaz 75 1 25
13 lot po trasie 47 2 25
14 lot po trasie 45 1 25
15 wyzszy pilotaz 70 1 25
16 wyzszy pilotaz 73 1 25
17 lot po trasie 27 1 25
18 lot pokazowy 17 1 25
20 lot pokazowy 13 1 25
21 lot pokazowy 16 1 25

Sekwencja obcigzen dla pelnoskalowej proby trwalosci zmeczeniowej

Loty probne doswiadczalne przeprowadzone na samolocie 037 zostaly wykorzystane jako
podstawa do przygotowania sekwencji obcigzen do testu dowodowego. Przyjeto, ze
sekwencja obcigzen zostanie skomponowana z odpowiednio potaczonych lotow
badawczych, ktorych liczba oraz kolejnos¢ odpowiada sredniemu profilowi uzytkowania

samolotow PZL-130 1 jest reprezentatywna dla lotow realizowanych w Sitach Zbrojnych RP.
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Laczny czas symulowanych godzin lotu zawartych w sekwencji obciazen to 200 godzin.
Sekwencja w tym celu zostata ztozona ze 197 powtorzen lotdéw badawczych, na ktoére

przypada tacznie 462 ladowania.
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Rys. 17. Liczba powtorzen oraz udziat czasu lotow badawczych w profilu obcigzenia
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Rys. 18. Liczba lgdowan oraz korkociggow w profilu obcigzenia

Powyzsze rysunki przedstawiaja w sposob graficzny poszczegdlne udziaty realizacji
clementdw (korkociggi, ladowania) lotow badawczych w sekwencji obcigzenia. Dla
lepszego zobrazowania w ponizszej tablicy zestawiono ze sobg pary parametrOw

charakteryzujacych sekwencje obcigzen dla préby zmeczeniowe;.
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Tab. 7. Procentowy udziat elementow lotu w profilu obciazenia

Sredni pilotaz kregi trasy prosty pilotaz inne
profil 13,0 % 8,0 % 23,0 % 21,0 % 31,0 %
$redni
sekwencja 0 0 0 0 0
obcigzen FSET 13,1% 13,9 % 21,1 % 20,2 % 30,5 %

Tab. 8. Liczba korkociaggow i ladowan w profilu obcigzenia na jedng godzing lotu

liczba liczba ladowan
korkociagow lacznie do zatrzymania T&G
profil 0,164 2,31 1,59 0,72
$redni
sekwencja
obciazen FSFT 0,160 2,21 1,00 1,21

—e—profil sredni  —e—sekwencja obcigzen FSFT
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100 4
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skumulLowana liczba cykli na 1000 godzin lotu

wartosc¢ zakresu zmiany wspétczynnika przecigzenia nz

Rys. 19. Porownanie skumulowanej liczby przejs¢ pomigdzy poziomami n; dla sredniego
profilu i sekwencji obcigzen proby zmgczeniowej — skala logarytmiczna

Scharakteryzowana powyzej sekwencja obcigzen dobrze reprezentuje S$redni profil
uzytkowania samolotow PZL-130 Orlik eksploatowanych w Sitach Zbrojnych RP.
Widoczne na rys. 19 réznice wynikajg z przyjetego sposobu budowy sekwencji obcigzenia
I niewielkiej liczby lotow badawczych w obydwu grupach lotow. Dobrze odwzorowano
liczbe ladowan oraz korkociaggow przypadajacych na godzing lotu. Poréwnanie mocy widm
przeprowadzone w [84] wykazalo, ze pomimo ograniczonego zakresu Wspétczynnika N,

opracowana sekwencja ma nieznacznie wigkszy potencjal rozwoju peknigé zmeczeniowych.
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Realizacja testu dowodowego

Zwienczeniem prac prowadzonych z wykorzystaniem zapisoOw lotéw badawczych i danych
eksploatacyjnych samolotow PZL-130 w wersjach TC-1 i TC-II byt petnoskalowy test
dowodowy, ktory miat na celu potwierdzenie trwalosci zmodernizowanych dla Sit
Zbrojnych RP statkéw powietrznych. Pelnoskalowe proby (testy) zmeczeniowe
wykonywane s3g na rzeczywistej strukturze SP lub z wykorzystaniem zlozonych
komponentéw konstrukcji. Badania polegaja na obcigzaniu konstrukcji za pomoca sit
skupionych realizowanych przez zestaw wielu silownikow hydraulicznych lub
elektromechanicznych sterownych przez aparature kontrolno-pomiarowa. Sitowniki
wykonujg sekwencje¢ obcigzenia, ktora odpowiada réznym stanom obcigzenia konstrukcji
w locie. Im bardziej ztozony uktad obcigzajacy i bardziej skomplikowana sekwencja
obcigzen tym, zwykle lepsze odwzorowanie stanéw rzeczywistych.

Wstepne oszacowanie trwalo$ci zmeczeniowej wykonuje si¢ na podstawie analiz
prowadzonych na etapie projektowania statku powietrznego. Analizy te w ostatnich
dziesigcioleciach wykonywane sg z ogromnym wktadem technik komputerowych, zar6wno
przy wspomaganiu projektowania, jak i przy obliczeniach wytrzymatosciowych czy
trwatosciowych. Po wstepnej identyfikacji obszaréw konstrukcji  zagrozonych
wystepowaniem zjawisk zmeczeniowych rozpoczyna si¢ proces eksploatacji, podczas
ktorego obserwuje si¢ zgodno$¢ zachowania elementéw strukturalnych z przyjetymi
zalozeniami. Jednocze$nie analizowany jest rzeczywisty profil uzytkowania statku
powietrznego pod katem jego podobienstwa do profilu przyjetego w procesie projektowania
i certyfikacji. Po zebraniu istotnych danych opisujacych rzeczywisty profil uzytkowania
opracowuje si¢ wytyczne do przeprowadzenia testu dowodowego w postaci petnoskalowe;
proby trwatosci zmgczeniowej. Nalezy jednak zauwazy¢, ze testy zmeczeniowe nie stanowia
obowigzkowego procesu certyfikacji 1 nie sa prowadzone dla kazdego nowego statku
powietrznego. W przypadku PZL-130 TC-I1I Orlik badanie profilu uzytkowania nastapito po
wieloletniej eksploatacji obu wersji latajacych w Sitach Zbrojnych RP [98, 99]. Nie odbiega
to od przyjetych na swiecie standardow, gdy podczas modernizacji lub realizacji programow
wydhuzenia eksploatacji przeprowadza si¢ pelnoskalowy test zmgczeniowy.

Wspoélczesnie realizowane proby trwatoSci  zmeczeniowej charakteryzuja — sig
wykorzystaniem sekwencji obcigzen opracowanych na podstawie badan i pomiarow
obcigzenia w locie. Kolejnos¢ realizowanych w czasie testu cykli obcigzenia powinna w jak

najwiekszym stopniu odpowiada¢ stanom zidentyfikowanym w eksploatacji.
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Jest to korzystniejsze rozwigzanie dla pdzniejszej interpretacji wynikOw testu niz
zastosowanie blokow obcigzenia o stalych parametrach, co jest czesto wykorzystywane
w badaniach zme¢czeniowych komponentow lub probek, ktore sg prowadzone
w laboratoriach z wykorzystaniem maszyn wytrzymatosciowych. Grupowanie w bloki
0 jednakowych parametrach cyklu obcigzenia, zgodnie z hipoteza linowej kumulacji
uszkodzen, powinno najczesciej da¢ wynik zblizony do rzeczywistego przebiegu, zgodnego
z historig uzytkowania. Jednakze, z uwagi na ztozonos$¢ obcigzenia, jakiemu poddawana jest
struktura statku powietrznego w locie, nie ma mozliwosci takiego doboru sit we wszystkich
kanatach obcigzenia, aby mozliwe byto zlozZenie takich blokow.

Zgodnie z powyzszym, kazdy cykl sktada sie z przejs¢ pomiedzy przypadkami obcigzenia,
zdefiniowanymi zestawem wartosci sit na kazdym z wykorzystanych elementéw
wykonawczych. Liczba roznych stanow zdefiniowanych przypadkami obcigzenia swiadczy
o stopniu komplikacji testu dowodowego. Kolejne przypadki obcigzenia definiujace cykle
obciazenia grupowane s3 w bloki. W ramach bloku obcigzenia mogg by¢ wielokrotnie
realizowane te same przypadki. Bloki obcigzenia mogg zosta¢ uzyte do utworzenia blokow
wyzszych rzedéw obejmujacych np. zestaw lotow o specyficznych wlasciwosciach lub
procedury naziemne. Powtarzajace si¢ cyklicznie bloki obcigzenia tworzg sekwencje, ktora
stanowi ekwiwalent oddziatywan na statek powietrzny w réznych fazach lotu i odpowiada
okreslonemu okresowi eksploatacji. Sekwencje obcigzenia powtarza si¢ wielokrotnie, az do
osiggnigcia zatozonego celu lub krytycznego uszkodzenia badanej konstrukcji.

Do proby zmgczeniowej, W ramach niniejszego programu, zostal przeznaczony
zmodernizowany do wersji TC-II ptatowiec samolotu PZL-130. Modernizacje ptatowca
przeprowadzil jego producent tzn. PZL Warszawa-Okegcie S.A. obecnie nalezacy do
koncernu Airbus Defence and Space. Nowy platowiec sktadat si¢ ze zmodernizowanego
kadtuba, nowo wyprodukowanego skrzydta oraz dotychczasowego usterzenia. Dodatkowo
dotaczono do niego rame silnika i golenie podwozia, ktore wyposazono w zastgpcze makiety
amortyzatorow, uniemozliwiajace ruch na skutek wprowadzania sit skupionych przez
elementy podwozia.

Badany platowiec zostal wyposazony w aparatur¢ kontrolno-pomiarowg w postaci
czujnikéw tensometrycznych, ktérych zadaniem bylo monitorowanie odksztalcen
w wybranych lokalizacjach. Czujniki tensometryczne umieszczono analogicznie do
instalacji na samolocie wykorzystanym podczas badan w locie. Ten zabieg dat mozliwos¢
oceny podobienstwa obcigzen zadawanych w tescie wzgledem zapisow zarejestrowanych

podczas lotéw badawczych.
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Rys. 20. PZL-130 TC-II Orlik umieszczony na stanowisku testowym

Na powyzszej ilustracji pokazano ptatowiec PZL-130 TC-II Orlik umieszony na stanowisku
badawczym. Stanowisko to zostalo zbudowane w postaci sztywnej ramy skreconej ze
stalowych ksztalttownikow, do ktérej przymocowano uktad wykonawczy ztozony
z dwudziestu niezaleznie sterowanych sitownikow hydraulicznych. Dystrybucja obcigzen
wspomagana byta dodatkowo za pomoca obejm i dzwigni drabinkowych oraz cig¢zardéw
roéwnowazacych masy obejm.

Ocena realizacji testu zmeczeniowego prowadzona byla z wykorzystaniem 200 czujnikdéw
tensometrycznych, podcisnieniowych, rezystancyjnych oraz piezoelektrycznych czujnikow
rozwoju peknig¢. Paleta wykorzystanych w teécie czujnikow postuzyla do oceny ich
przydatnosci w tworzonych w ITWL systemach SHM zabudowywanych na samolotach
i Smiglowcach w polskim lotnictwie wojskowym. Monitorowanie testu zmeczeniowego

prowadzone bylo z wykorzystaniem technik zdalnego dostepu poprzez sie¢ Internet.
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Rys. 21. Plan kontroli z wykorzystaniem badan nieniszczacych [94]
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Podczas prac przygotowawczych do petnoskalowej proby zmeczeniowej samolotu PZ1L-130
przewidziano, ze moga w okresie realizacji badan wystapi¢ uszkodzenia zmgczeniowe
struktury ptatowca. Uszkodzenia te monitorowano wg wczesniej uzgodnionego
harmonogramu z podziatem na trzy poziomy inspekcji. Badania z wykorzystaniem technik

nieniszczacych wykonywano dla nastepujacego podziatu:

poziom 1 —c0 1 000 SFH — podstawowa inspekcja wizualna z ograniczonym dostgpem,;

poziom 2 — c05000 SFH — badania z wykorzystaniem metody pradow wirowych
I ultradzwiekowej z ograniczonym dostepem;

poziom 3 — €0 10 000 SFH — petna diagnostyka nieniszczaca z wykorzystaniem pradow
wirowych i ultradzwiekéw z petnym dostgpem do kadtuba i skrzydia po

rozdzieleniu badanej struktury.

Po zakonczeniu proby zmeczeniowe] zgodnie z harmonogramem pokazanym na rys. 21
wykonano badanie niszczace w postaci inspekcji rozbiorkowej [100]. Badanie to
przeprowadza si¢ po zakonczeniu testu dowodowego, kiedy znana jest gtowna przyczyna
trwalego uszkodzenia zme¢czeniowego lub osiggnigto zaplanowany w warunkach
technicznych dowad.

Inspekcja rozbiorkowa (TI) polega na demontazu wszystkich komponentow ptatowca,
takich jak: kadtub, skrzydlo, usterzenie i w dalszej kolejnosci odstonigcie konstrukcji
wewnetrznej przez demontaz poszycia lub wycigcie otworéw inspekcyjnych [101].
Czynno$ci te umozliwiaja dostgp do analizowanych obszarow. Dzigki temu istnieje
mozliwo$¢ oczyszczenia badanej struktury i zastosowania roéznorodnych technik badan
nieniszczacych, bez koniecznosci ograniczania si¢ do prac wylacznie w obszarach
z dostepem zewnetrznym lub poprzez otwory dostepowe. Po identyfikacji uszkodzen
zmeczeniowych, szczegdlnie interesujgce przypadki sg poddawane dalszym badaniom
z wykorzystaniem technik mikroskopowych.

Badania nieniszczace prowadzone podczas testu dowodowego, jak réwniez w ramach
inspekcji  rozbiorkowej docelowo stuza przygotowaniu strategii eksploatacji statku
powietrznego. Na podstawie raportow wykonanych w catym okresie badan tworzone sa
metodyki, ktore stanowig nowy nieodtgczny element dokumentacji samolotu poddawanego

badaniom.
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3.3. Oszacowanie uszkodzenia zmeczeniowego samolotu na podstawie analizy
przeciazen

Wyniki testow dowodowych, wraz z do§wiadczeniem zebranym w okresie eksploatacji, sa
podstawa do opracowania przysztej polityki nadzoru nad eksploatacjg badanego obiektu
technicznego. W przypadku samolotu PZL-130 TC-II Orlik, w wyniku petnoskalowej proby
zmeczeniowe] pozyskano wiedzg o uszkodzeniach, ktéore moga pojawi¢ si¢ w czasie
przysztej eksploatacji. Informacja ta mowi nie tylko o lokalizacji, ale réwniez
0 prawdopodobnym czasie do wystgpienia uszkodzenia oraz o tempie jego rozwoju. Na tej
podstawie tworzona jest dokumentacja eksploatacyjna w postaci np. metodyk i biuletynow
technicznych, za pomoca ktérych beda prowadzone zaplanowane czynnosci.

Opracowanie biuletynu technicznego dotyczacego monitorowania eksploatacji samolotow
PZL-130 TC-II Orlik zostato przeprowadzone w oparciu o:

— doswiadczenia z dotychczasowej eksploatacji;

— pomiary obcigzen w locie;

— modelowanie obcigzen konstrukcji;

— wyniki petnoskalowej préby zmeczeniowej;

— dodatkowe badania wytrzymato§ciowe materialow.

Przyjeto, ze PZL-130 TC-II Orlik b¢da eksploatowane zgodnie z nowym resursem nadanym
im w ramach realizacji programu SEWST, w tym proby zmeczeniowej. Zuzywanie si¢
ustalonego resursu bedzie nastgpowalo na podstawie analizy obcigzen dzialajacych na
konstrukcje podczas rzeczywistej eksploatacji samolotow, indywidualnie dla kazdego
egzemplarza. Podstawa do okreslania obcigzen dziatajacych na konstrukcje beda zapisy
rejestrowane przez pokladowy rejestrator parametréw lotu. Miarg resursu beda
ekwiwalentne godziny lotu (EFH). Wyznaczenia aktualnej wartosci EFH dla kazdego
z eksploatowanych samolotéow dokonuje si¢ poprzez przeksztalcenie wzoru (15).
Warunkiem prawidtowego okreslenia EFH jest znajomo$¢ indywidualnego wspotczynnika
intensywnosci uzytkowania (ki) oraz aktualnej liczby wypracowanych z resursu
technicznego godzinowego (AFH).

Liczba wypracowanych godzin obliczana jest na podstawie zapisOw parametréw lotu i czas
ten jest ograniczony automatycznie wyznaczonym momentem startu oraz ladowania. Do

walidacji zapisow wykorzystywany jest czas lotu wedlug chronometrazu. W przypadku
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braku lub stwierdzenia nieprawidlowosci zapisOw parametrow lotu chronometraz jest
wykorzystywany jako alternatywne zrodto informacji 0 dtugotrwatosci wykonanych lotow.
W oparciu o przeprowadzone analizy i wynik FSFT przyjeto dwie lokalizacje, ktorych
obcigzenia w czasie lotu beda miaty wptyw na ocen¢ wyczerpywania zasobow trwalo$ci
zmeczeniowej. Obydwie lokalizacje znajduja si¢ na dzwigarze skrzydta. Oznaczono je
literami A'i B (rys. 22):

— A (pas dolny tylnego dzwigara) — przekrdj skrzydta w okolicy zebra 2a;

— B (pas dolny tylnego dzwigara) — przekrdj skrzydta pomiedzy zebrami 5 a 6.

Przyjeto, ze lokalizacje po lewej 1 prawej stronie kadtuba sa traktowane jako symetryczne.
Ich obcigzenia wyznaczane sg na podstawie wspdlczynnika przecigzenia pionowego N
oraz liniowego wspotczynnika wyznaczonego z wykorzystaniem regresji liniowej, na

podstawie zapisow lotow badawczych.

Rys. 22. Lokalizacje obliczeniowe na samolocie PZL-130 TC-I1I Orlik
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Wspolezynniki kierunkowe rownania regresji liniowej wyznaczono dla wybranych lotow
badawczych i usredniono. Z uwagi na charakter obcigzen w analizowanych lokalizacjach,
ograniczono zakres wspotczynnika obcigzenia do wartoSci n>1,5 z jednoczesnym
warunkiem zakladajacym, ze predkosé przyrzadowa samolotu nalezy do zakresu, gdzie
Vp>230 km/h. Ograniczenia te podyktowane sg faktem zmiany charakterystyki obcigzenia

dla zakresu ponizej wskazanych wartosci.
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Rys. 23. Przyktadowy rozrzut wartosci sygnatu tensometrycznego dla lokalizacji A
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Rys. 24. Przyktadowy rozrzut wartos$ci sygnatu tensometrycznego dla lokalizacji B
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Na podstawie powyzszych zatozen przyjeto nastepujace wspotczynniki kKierunkowe rownan
regresji liniowej opisujgcych obcigzenia wybrano lokalizacji:

— lokalizacjaA—~ A, =345 x1075;

— lokalizacjaB - Ag =334 x 1076,

Wyznaczone, srednie wartosci wspotczynnikéw kierunkowych prostych, oszacowano na
podstawie zapisOw o$miu wybranych lotow badawczych. Loty o niewielkim zakresie
wspotczynnika przecigzenia pionowego N; nie stanowig dobrej bazy do wyznaczenia
wspoOtczynnikéw regresji liniowej. Powodem jest wystepowanie wielu mozliwych
rozwigzan wspotczynnikow kierunkowych réwnan regresji liniowej na skutek duzej

zmienno$¢ wskazan w okolicach n; = 1.

Tab. 9. Zestawienie wartosci odksztatcenia € dla wybranych lotow

L Zestawienie

- Lot badawczy Zestawienie
g (prawa/lewa)

o

el 2z 2 £
=] s S8 S e 53
X 5 = 27T =5 | &9
S I 1 11 v \% \Y| VII | VI = > g S N > g
D 5] R o Y © R o
c = S c 5= s <
s ST S
w w

SLMX14 | 341,2 | 3353 | 347,7 | 346,5 | 344,4 | 338,9 | 354,3 | 351,2 | | 3449

o
w
w

345

5,62
SPMX14 | 3454 | 334,4 | 3415 | 346,9 | 348,8 | 344,2 | 351,9 | 346,3 | | 344,9 5,25 pstr
SPMX24 | 332,4 | 330,9 | 313,8 | 358,5 | 344,7 | 353,1 | 317,8 | 319,5 | | 3338 16,78 33; 16,78

Zakladajac liniowy charakter obcigzenia, znajomo$¢ wspotczynnikow Aa, As We
wskazanych lokalizacjach oraz modulu sprezystosci E dla stopu 2024-T4 umozliwia
oszacowanie wartosci napr¢zenia w funkcji wspotczynnika przecigzenia pionowego n; dla
tych lokalizaciji.

Na powyzszych ilustracjach [108] pokazano przyktadowy rozrzut warto$ci wskazan
czujnikow tensometrycznych umieszczonych w okolicy analizowanych lokalizacji
wzgledem wspotczynnika przecigzenia pionowego n,. Punkty zaznaczone na wykresach
w kolorze czerwonym odpowiadaja obcigzeniom dla minimalnych wartosci Vp < 15 km/h.
Mozna je uzna¢ za wartosci odpowiadajace postojowi samolotu, poniewaz wplyw sity
nos$nej 1 sit bezwladnosci jest pomijalny. Z wykresu mozna réwniez odczytaé zakres
obcigzen dla cyklu ziemia-powietrze-ziemia, zdefiniowany jako roznica pomigdzy wartoscia
maksymalng cyklu a warto$cig minimalng obcigzenia w kazdym locie. Nalezy jednak

zwroci¢ uwage na fakt, ze warto$¢ minimalna cyklu uzalezniona jest od minimalnej warto$ci
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przecigzenia pionowego, co jest wyraznie widoczne na powyzszych wykresach. Z tego
powodu do wyznaczenia cykli ZPZ wymagana jest dodatkowa procedura. Procedura ta
uwzglednia przyjeta definicje cyklu ZPZ, ktéra zaktada, ze jest to cykl o najwickszym
zakresie zarejestrowany w danym locie (rys. 25). Poniewaz docelowo cykl ZPZ wyznaczany
jest na podstawie wartosci przecigzenia pionowego N, procedura ta musi uwzglednia¢ fakt,
ze minimalne obcigzenie pasa dzwigara w analizowanej lokalizacji nie zalezy wylacznie od
wartosci analizowanego parametru. Jest to widoczne jako rozgalezienie dolnej czgsci
wykresu rozrzutu wartosci obcigzenia dzwigara wzgledem przecigzenia n; rys. 23 i rys. 24.

Przyczyng wystgpowania roéznic w obcigzeniach dla lokalizacji obliczeniowych A i B
zilustrowano na rys. 26 i rys. 27. Jest ona spowodowana m.in. miejscem podparcia skrzydta
przez golenie gtbwne podwozia. Liczac od strony kadtuba, lokalizacja A znajduje si¢ przed

a lokalizacja B za punktem podparcia skrzydta.

Wartos¢ maksymalna parametru

nz

Wartos¢ minimalna parametru
CZAS LOTU

Rys. 25. Przyjeta definicja cyklu ZPZ
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Rys. 26. Obcigzenia skrzydta podczas lotu z przyspieszeniami pionowymi dodatnimi

Rys. 27. Obcigzenia skrzydta podczas postoju
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Krzywa zme¢czeniowa S-N dla struktury skrzydla i statecznika poziomego

W trakcie prac, prowadzonych w celu opracowania Systemu Eksploatacji Wedlug Stanu
Technicznego samolotu Orlik, w ITWL wykonano szereg badan materialowych
pozwalajacych na wyznaczenie wlasciwosci wybranych materialow wykorzystanych w jego
konstrukcji. Elementy strukturalne platowca samolotu PZL-130 TC-II Orlik, istotne
z punktu widzenia przyszitego szacowania wykorzystania zasobow trwatos$ci zmeczeniowej,
wykonano ze stopu aluminium 2024-T4. W sprawozdaniach [102, 103], opracowanych na
podstawie raportow Laboratorium Badan Wytrzymatosciowych Materialow ITWL,
zamieszono Wyniki przeprowadzonych badan. Ich wyniki sa wykorzystywane podczas
dalszych badan w ramach ciaggtego nadzoru nad eksploatacja.

Podczas realizacji pozniejszych prac badawczych, ktorych celem bylo opracowanie
metodyki badawczej, umozliwiajacej monitorowanie tempa indywidualnego zuzycia
zasobow zmeczeniowych struktury badanego statku powietrznego okazato sie, ze przyjecie
parametrow krzywej zmeczeniowej dla standardowej probki HCF prowadzi do nadmiernego
uprzywilejowania cykli o najwigkszych amplitudach. W zwigzku z tym oszacowane tempo
zuzycia zasobow trwalosci zmgczeniowej zalezalo niemal wylacznie od cykli

0 najwigkszych dopuszczalnych podczas lotu wartosciach amplitudy.

100
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w E @ f1 oz . .
X wf g wartosc srednia naprezenia
2 wf o
< H o et i
‘z‘ [ a T Mean Siress, Syen ks [HHH]
0 || @© ~~ — ~ SE | S
g 10 H < [~ I I~ L —~——— 7
2 of T N r ] 4
2 .H3 s £
s °f E S S ==a e 0
® sH = — e = i
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g ‘HE
< = ] J, 7.5
i B == ST
2 E ~ =i ny G""‘;E
I T Y20 105
—TT |?3|C| ~LLLHTT
R [0 T T
108 10¢ 105 1 107
08 . .
liczba cykli

N ~ Number of Cycles

Rys. 28. Bazowa rodzina krzywych S-N — AC 23-13A (Appendix 2) [56]
W zwigzku z powyzszym docelowo wykorzystano krzywa zmeczeniowa S-N opisang na

podstawie [56]. Bazowa rodzina krzywych S-N, na podstawie ktorych jg opracowano,
zostata pokazana na rys. 28 [56, 104]. Na ilustracji tej pokazano rodzing krzywych
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wyznaczong na podstawie informacji 0 zuzyciu zasobow trwatosci zmeczeniowej dla
kompletnych struktur skrzydta i statecznika poziomego statkow powietrznych wykonanych
ze stopow aluminium. Wartosci amplitudy Sact i wartosci $redniej Smean wyrazono
w tysigcach funtow na cal kwadratowy [ksi].

Podczas opracowywania metodyki badawcze] przyjeto zalozenie, Zze analiza zuZzywania
zasobOw trwatos$ci zmeczeniowej bedzie prowadzona na podstawie krzywej S-N opisanej
rownaniem (18). Wykorzystano nominalne wartosci obcigzenia struktury, tzn. bez
uwzgledniania wspolczynnika koncentracji naprezenia. Definicj¢ krzywej zmeczeniowej

przyjeto na podstawie [43].

10g(Seq) = Ay + Azlog(Ny) (18)

Parametry rOwnania krzywej A1 + Az, wyznaczono na podstawie dopasowania do widocznej
na rys. 28 rodziny krzywych nowych zast¢pczych krzywych zmeczeniowych Seq Opisanych

wzorem (19).
Seq = Smax(1 - R)A3 (19)

Dla wyznaczonej rodziny krzywych wykreslono nastepnie nowa krzywa zmeczeniowa, dla
ktorej warto$¢é wspotczynnika dopasowania R? byla najwieksza. Dla tej wartosci
wyznaczono parametr Az = 0,565, dla ktorego krzywa opisana wzorem (20) stanowi
najlepsze dopasowanie do zastosowanego modelu.

Formuta opisujaca krzywa S-N, na podstawie sprawozdania [105], przyjmuje postac:
l0g(Seq) = 2,2177 — 0,2045log (N;) (20)

Parametry krzywej S-N opisanej rownaniem (20) pozostawiono wyrazone W tysigcach

funtow na cal kwadratowy [ksi].
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y = 165,07x 70204

R*=0,9937

=
o

Amplituda ekwiwalentna naprezenia - 5.,

=

1
1,0E+03

1,0E+04

1,0E+05

Liczba cykli do zniszczenia

-N

1,0E+06

1,0E+07

Rys. 29. Usredniona krzywa zmeczeniowa S-N przyjeta do analiz

Podzial wspolczynnika obcigzenia n; na zakresy

Na podstawie analizy licznos$ci cykli w przebiegu wspotczynnika obcigzenia n; wyznaczane
sa parametry kazdego cyklu tzn. amplituda i warto$§¢ $rednia. W wyniku tego procesu
powstaje macierz licznosci tab. 10, gdzie kazdy cykl zapisywany jest w komorce

przynaleznej do wlasciwego przedziatu. Przedziaty podzielono tak, aby znalazly si¢ w nich

amplitudy i wartosci $rednie pomiedzy (i — 0,25; i + 0,25), gdzie:

i =-2,75;,-2,25;-1,75;

—1,25; ...... :0,25;0,75;

: 5,25; 5,75; 6,25; 6,75

Tab. 10. Przyktadowe zestawienie cykli wg amplitud i wartosci $rednich

amplituda
(0,0;0,5) | (0,5:1,0) | (1,0;1,5) | (1,5;2,0)
w.Srednia
(0,5;1,0) 3500 600 350 220
(1,0;1,5) 2 000 1200 500 150
(1,5;2,0) 1200 800 200 80
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Zrédla zuzycia zmeczeniowego
Caltkowite zuzycie zmeczeniowe D wyznaczane jest dla kazdego z eksploatowanych
samolotow indywidualnie jako suma czastkowych uszkodzen zmeczeniowych wywotanych

niezaleznymi czynnikami:

D =Dg + Dzpz + Dy + Drax; (22)
gdzie:
Dr — zuzycie zmgczeniowe wywolane w locie;
D;py — zuzycie zmgczeniowe wywotane cyklem ZPZ;
D, — zuzycie zmgczeniowe wywotane lagdowaniami,
Draxr — zuzycie zmg¢czeniowe wywotane manewrami naziemnymi.

Przyjeto, ze dla samolotu PZL-130 TC-I1 Orlik zuzycie zm¢czeniowe wywotane manewrami
naziemnymi Dy,x; ma niewielki wptyw na catkowite zuzycie zmeczeniowe. Podobnie
czynnik zuzycia zmeczeniowego wywolanego lagdowaniami D; jest posrednio uwzgledniany
poprzez analize¢ parametru n; dla ladowania. Na tej podstawie wyeliminowano udziat
Drax;0raz D; w obliczeniach calkowitego zuzycia zmeczeniowego. Po uproszczeniu

formuta do szacowania catkowitego zuzycia zmgczeniowego przyjmuje ponizsza postac.

D = Dg + Dzpy (23)

Wspolezynnik intensywnosSci uzytkowania

Ocena intensywnos$ci uzytkowania wymaga wzorca, za pomocg ktorego mozliwe jest
poréwnanie analizowanych procesow. W przypadku niniejszej pracy wzorcem takim bedzie
wartos¢ mianownika we wzorze (24). Wartos¢ ta odpowiada catkowitemu zmeczeniu
osiggnietemu podczas testu dowodowego.

Wspotczynnik intensywnosci uzytkowania kie zdefiniowano jako proporcje pomigdzy
rzeczywistym zuzyciem zme¢czeniowym unormowanym do wybranego okresu eksploatacji

do zuzycia zmgczeniowego z FSFT unormowanego do tego okresu.

ko — Dokres _ Zin%m: ’ (nzi)M ] 800[h]

~ pFSFT — Test rej
Dgjires Zini  (ng)M TOk]T'eS

(24)
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gdzie:

1
M = ———= 48900 (25)

za$ T)¢)  oznacza nalot samolotu wg rejestracji przez S2-3a w danym okresie.

Nalot ekwiwalentny - ekwiwalentna godzina lotu

Nalot ekwiwalentny jest miarg mowigcg o wykorzystaniu dost¢pnego zasobu trwatosci
zmeczeniowej, wyrazonej w ekwiwalentnych godzinach lotu, na skutek zmian warto$ci
wspolczynnika intensywnos$ci uzytkowania Kie. Catkowity nalot ekwiwalentny samolotu Te

(EFH) jest sumg nalotow ekwiwalentnych uzyskanych w poszczegdlnych okresach:

re]
TE N Z kle] Jj—ty okres Uj—ty okres (26)

dla:
(T ] ty okres rej
| ———— re] jezeli T] —ty okres =~ T —ty okres
J ty okres — { Ity oleres (27)
|
Lo rej
k 1 jezeli T] —ty okres = T —ty okres

gdzie T/ oznacza nalot samolotu wg rejestracji w danym okresie, a TSy, 0znacza nalot

samolotu wg ewidencji chronometrazu w danym okresie.
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4., Przyklad zastosowania obliczen nalotu ekwiwalentnego dla samolotéw
PZL-130 TC-I11 Orlik

Regularnie otrzymywana informacja 0 zuzyciu zasoboéw trwatosci zmeczeniowej jest
podstawa do optymalizacji zarzadzania flotg statkoéw powietrznych, ktorymi dysponuja sity
powietrzne. Jest to szczegdlnie wazne w przypadku ograniczonej liczby dostepnych
samolotow, kiedy np. nalezy zapewni¢ doste¢p do szkolenia zatog SP.

Monitorowanie obcigzen eksploatacyjnych jest jednym z zadan programu zapewnienia
integralno$ci struktury nosnej zgodnie z MIL-STD-1530 [74]. Metodyka, ktéra zostala
opracowana na podstawie badan prowadzonych podczas programu zmiany Sposobu
eksploatacji samolotow PZL-130 TC-II Orlik na System Eksploatacji Wedlug Stanu
Technicznego (SEWST) wskazuje, jak nalezy dokona¢ oceny zapisow parametrow lotu do
analizy zuzycia ich zasoboéw pracy [48].

Na podstawie zapisow biuletynu technicznego P/5198/E/2010 z aneksem nr 2 [77], do
ktorego metodyka jest zatgcznikiem, w okresie kwartalnym opracowywane sg raporty
badawcze. Celem regularnic prowadzonych badan jest okreSlenie tempa przyrostu
indywidualnego zuzycia trwato$ci zmgczeniowej struktury ptatowca kazdego egzemplarza
samolotow PZL-130 eksploatowanych w Sitach Zbrojnych RP. Zgodnie z zastosowang
metodyka analizie podlegaja:

— zmiana wspolczynnika intensywnosci uzytkowania — Kie;

— zmiana nalotu ekwiwalentnego — Te.

Zmiana wspotczynnika intensywnosci uzytkowania rozpatrywana jest dla dwoch lokalizacji
A B (rys. 22).

Badania prowadzone sg na podstawie rzeczywistych przebiegdw czasowych wspdtczynnika
przecigzenia pionowego N, zarejestrowanych w analizowanym okresie eksploatacji za
pomocg poktadowego rejestratora parametrow lotu S2-3a. Zapisy parametréw lotu
pozyskane w procesie eksploatacji pochodzace z bazy danych systemu OAZ przetwarzane
sg kazdorazowo za pomocg opracowanej w ITWL aplikacji SARSO.

Wynik badan, kazdorazowo przedstawiany jest w postaci zbiorczej w formie tablic

I wykresow, ktorych przyktady podano ponizej w tab. 11 oraz tab. 12.
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Tab. 11. Zestawienie nalotow, nalotu ekwiwalentnego i zmiany nalotu ekwiwalentnego
dla samolotow PZL-130 TC-II Orlik w badanym poétroczu
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101 80 69| 0,86 50 49 0,96 155 1,45 73
102 1762| 1687, 0,96 143| 141 0,99 3929 1,29 184
103| 1716| 1674, 0,98| 170| 168 0,99 2029 0,96 163
104 48 37, 0,77 48 37 0,77 124 2,55 124
105| 1742| 1598, 0,92 32 22 0,67 2585 1,02 33
106| 1499| 1416| 0,94 30 31 1,02 2250 0,80 25
107| 1647| 1551, 0,94 85 84 0,99 2179 1,26 107
108| 1480| 1437, 0,97 2 1 0,46 3038 0,37 1
109| 201| 186| 0,92 156| 151 0,97 332 1,81 282
110| 218| 204, 0,93| 124| 122 0,99 273 0,94 116
111| 2147| 1750, 0,82 45 42 0,93 3767 2,49 113
112 1158| 1128, 0,97 78 79 1,01 1868 1,48 118
113| 1499| 1468, 0,98 67 66 0,99 4518 3,43 230
114| 1494| 1480, 0,99| 117| 120 1,03 3313 2,04 246
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Tab. 12. Zestawienie nalotow oraz nalotow ekwiwalentnych dla przekrojéw A i B
dla samolotow PZL-130 TC-II Orlik w badanym poétroczu
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101 80 69 144 1,39 1,80 156| 1,50 1,94
102| 1762| 1687| 3562 1,16| 202| 3929 131 2,23
103| 1716| 1674| 1771 0,85 1,03 2029| 0,97 1,18
104 48 37 116 3,09 2,39 124 3,29 2,55
105| 1742| 1598| 2242 131 129| 2585 151 1,48
106 1499 1416 1979 0,65 1,32 2250 0,80 1,50
107| 1647| 1551| 1942 1,14 118 2178 127 1,32
108 1480 1437 2725 0,66 1,84 3038 0,80 2,05
109 201 186 299 1,69 1,48 332 1,87 1,65
110 218 204 242 082 111 273|095 1,25
111| 2147| 1750| 3387 244 158 3766 2,67 1,75
112| 1158| 1128| 1701 1,33 147 1867 1,48 1,61
113| 1499| 1468| 4222 322| 282| 4518 347 3,01
114| 1494| 1480| 3045 186 204 3312 2,04 2,22
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Poréwnanie deklarowanego nalotu z czasem rejestracji

B Nalot ® Czas rejestracji

2500

2000

1500

Czas [FH]

1000

500

101 102 103 104 105 106 107 108 109 110 111 112 113 114
Numer samolotu

Rys. 30. Porownanie deklarowanego nalotu z czasem rejestracji

Rozbiezno$¢ pomiedzy czasem rejestracji a deklarowanym w ramach chronometrazu
nalotem, co ilustruje rys. 30, wynika z drobnych rozbiezno$ci w sposobie deklaracji
momentu startu i ladowania samolotu. Czas rejestracji wykorzystywany w ramach SARSO
pochodzi bezposrednio z zapisu rejestratora parametrow lotu. Moment startu i ladowania
jest rozpoznawany automatycznie poprzez procedury komputerowe, na podstawie
zarejestrowanych parametréw lotu i porownywany z deklaracja zapisang przez shuzby OKL
(obiektywnej kontroli lotu).

Z uwagi na to, ze zapis w ramach chronometrazu obarczony jest drobnymi bledami w postaci
zaokraglen czy tez definicji momentu startu, a nastepnie ladowania, z czasem rozbiezno$ci

te narastaja.
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Poréwnanie nalotu z nalotem ekwiwalentnym

W Nalot  m Nalot ekwiwalentny
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Rys. 31. Porownanie nalotu z nalotem ekwiwalentnym

Na wykresie rys.31 pokazano réznice wynikajaca z rejestracji czasu, jaki zostat
zadeklarowany jako nalot (AFH) kazdego z samolotéw w odniesieniu do nalotu
ekwiwalentnego (EFH) wynikajacego z przeprowadzonych, na podstawie zapisow
poktadowych rejestratorow parametréw lotu, analiz okresowych.

Dla kazdego samolotu w trakcie lotu analizowany jest jego przebieg uzytkowania. Na skutek
wykonywanych w locie manewréw, stanu atmosfery otrzymywane sa dwie warto$ci
wspotczynnika intensywno$ci uzytkowania dla kazdej z lokalizacji obliczeniowych
(rys. 22). W zalezno$ci od tego, w ktorej z nich wykryto wigkszg warto$¢ wspotczynnika
intensywnos$ci uzytkowania Kie, ta warto$¢ zostata uzyta do wyznaczenia wartosci nalotu
ekwiwalentnego za dany lot.

Zarébwno zestawienie tabelaryczne, odpowiadajace wybranej do prezentacji analizie
okresowej, jak réwniez zestawienie pokazane na powyzszej ilustracji $wiadczy o fakcie
wyznaczania dla wigkszo$ci lotow wspotczynnika intensywnosci uzytkowania o wartosci
powyzej przyjetego wzorca.

Fakt ten zaprezentowany jest rowniez na rys. 32 i kolejnych ilustracjach. Na wykresie

rozrzutu pokazano rozmieszczenie poszczegélnych samolotow na plaszczyznie nalot
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ekwiwalentny wzgledem nalotu. Przedstawiono rowniez linie dla S$redniej wartoSci
wspotczynnika intensywnos$ci uzytkowania dla catej floty oraz dla k;, = 1.
Wszystkie samoloty, dla ktorych przeprowadzono przyktadowg analiz¢ znajduja si¢ powyzej

czerwonej linii oznaczajacej zgodnos¢ uzytkowania z przyjetym wzorcem.
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0 500 1000 1500 2000 2500
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Rys. 32. Rozrzut floty PZL-130 na ptaszczyznie nalot / nalot ekwiwalentny

Kolejna ilustracja to wykres, na ktorym pokazano wspoétczynnik pokrycia danych
Z rejestracji, bedacych odwzorowaniem uzytkowania analizowanych statkow powietrznych.
Oczekiwana warto$¢ wspotczynnika pokrycia powinna przekraczaé 90%.

W  formie wykresu radarowego zaprezentowany zostat przyktad biezacego (dla
przyktadowej analizy) i ogolnego wspotczynnika pokrycia danych z rejestracji. Widoczny
jest dobry ogolny wynik, zapewniajacy dla wigkszosci przypadkow akceptowalny poziom
wspotczynnika. Dla trzech samolotéw wspodtczynnik pokrycia danych spada ponizej 90%,
przy czym dla jednego z nich nawet ponizej 80%. Dla egzemplarzy oznaczonych 101 i 104
zanizona warto$¢ jest zwigzana z ich niewielkim resursem. Inaczej jest z przyktadem
samolotu oznaczonego numerem 111, dla ktérego najprawdopodobniej trwale utracono
zapisy 1 ponowne uzyskanie poziomu przewyzszajacego 90%, bedzie dlugotrwale lub
niemozliwe.

Samoloty, dla ktorych niedobory dotycza wytacznie przyktadowej analizy, prawdopodobnie

beda miaty skorygowane zapisy w kolejnym okresie.
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Rys. 34. Historia zmian nalotu rzeczywistego i wspotczynnika intensywnosci uzytkowania

dla przyktadowego samolotu PZL-130 — lokalizacje Ai B
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Rys. 37. Zestawienie zbiorcze wspotczynnika intensywnosci uzytkowania Kie dla wybranej
populacji samolotow PZL-130 TC-II Orlik

Przedstawione powyzej ilustracje charakteryzuja przyktadowy okres eksploatacji

samolotow PZL-130 TC-II Orlik z punktu widzenia szacowania zuzycia zasobow pracy. Na
podstawie zaprezentowanych informacji dokonywana jest okresowa ocena, na podstawie
ktérej opracowywane s3 m.in. harmonogramy zwigzane z wykonywaniem badan
nieniszczacych struktur.

Istotnym elementem prowadzenia badan zwigzanych z wyczerpywaniem zasobOw pracy jest
odpowiednia jakos¢ informacji zrodtowych, ktorymi w omawianym przypadku sg zapisy
przebiegu parametru n; rejestrowane przez poktadowy rejestrator parametréw lotu. Zgodnie
z zalecaniami zapisanymi w punkcie 5.4.5 [74] co najmniej 90% zapisdOw powinno zostaé
zapisane i zarchiwizowane w celu analizy wyczerpywania zasobow pracy i rozwoju

uszkodzen zmeczeniowych. Warunek ten, jak to pokazano na rys. 33, nie jest spetniony

W kazdym analizowanym przypadku. Przyczyny powstawania niedoboru zapiséw

niezbednych w analizach trwalo$ciowych majg kilka zrodel. W zaleznos$ci od przyczyny

powstania niedoboréw cze$¢ zapisOw jest trwale stracona, innym razem mozliwe jest ich
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odzyskanie. Trwale niedobory powstaja na skutek btedu ludzkiego lub uszkodzenia
istotnego elementu systemu rejestracji parametrow lotu (tj. rejestratora, czujnika, no$nika
danych). Tymczasowa utrata zapisow dotyczy glownie przypadkéw nieterminowego
przekazania zapisow do Centrum Przetwarzania Danych. W takim przypadku zapisy s3
aktualizowane niezwtocznie po dotaczeniu ich do bazy danych i nie stanowia trwalego
uszczerbku dla prowadzonych badan.

Trwale utracone zapisy przebiegu parametréw lotu nalezy uzupethié. Jest to mozliwe na
kilka sposoboéw. Zgodnie z metodyka zalaczong do biuletynu [77] podczas badan
prowadzonych dla samolotu PZL-130 TC-II Orlik nalezy skorzysta¢ ze wzoru (27). Wzor
ten definiuje wspotczynnik korekcyjny do uzupetniania niedoborow rejestracji parametrow
lotu. Wspotczynnik korekcyjny U jest rowny 1 dla 100% lub wigcej danych zawierajacych
informacje o przebiegu wspotczynnika przecigzenia pionowego nz, lub wigkszy od jednosci
dla niedoboréow zapisu. Dzigki takiemu podejsciu do rozwigzania problemu niedoboru
danych z eksploatacji utrzymany pozostaje sredni profil uzytkowania monitorowanego
statku powietrznego.

Zgodnie z przyjeta metodyka, analize wspotczynnika intensywno$ci uzytkowania nalezy
przeprowadzi¢ dla dwoch lokalizacji A i B (rys. 22). Analiza warto$ci wspotczynnika jest
dokonywana dla kazdego lotu i przyjmowana jest wyzsza warto$¢. W wigkszo$ci
przypadkoéw wyzsza warto$¢ wspotczynnika Kie jest otrzymywana dla lokalizacji B. Fakt ten
wynika z parametrow cyklu ZPZ oraz obecnosci cykli o ujemnej wartosci minimalnej
wspotczynnika przecigzenia pionowego Nz, CO jest widoczne na ilustracjach rys. 23 i rys. 24

jako ekwiwalent obcigzenia w analizowanych lokalizacjach podczas postoju samolotu.
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5. Podsumowanie

5.1. Realizacja celow pracy oraz wnioski z pracy

Nowoczesny model eksploatacji statkow powietrznych wymaga stosowania metod

I narzgdzi pozwalajacych w sposob optymalny wykorzystywaé zapasy pracy Struktury

konstrukcji, dostepnych w ramach nadmiarow niezawodnosciowych. Realizacja celu, jakim

jest optymalne wykorzystanie posiadanych zasobow, jest mozliwa do osiagniecia dzigki

badaniom i wykorzystaniu osiggnie¢ naukowych oraz technicznych. Prace te wymagaja

poniesienia niezb¢dnych naktadow finansowych, lecz w perspektywie dekad, przez ktore

uzytkowana jest technika lotnicza, moga przynie$¢ znaczace oszczgdnosci i pomoc utrzymac

wysoki poziom kultury technicznej.

Celem pracy bylo opracowanic oraz weryfikacja metody pozwalajgcej na opis tempa

wyczerpywania si¢ zasobu pracy statku powietrznego na podstawie analizy zapiséw

rejestratora parametrow lotu. Podczas badan dla samolotu PZL-130 TC-II Orlik dostepne

byty wyniki:

— pomiaréw obcigzen w locie;

— skalowania fizycznego uktadu czujnikow tensometrycznych;

— pelnoskalowej proby zmeczeniowe;;

— przeprowadzonych badan wytrzymato$ci materiatow;

— wecze$niejszych analiz i modelowania; oraz

— wsparcie producenta samolotu.

Dodatkowo podczas pracy do dyspozycji byly wieloletnie do$wiadczenia zgromadzone

przez ITWL w trakcie realizacji innych badan, dla samolotow i $migtowcow

eksploatowanych w Sitach Zbrojnych RP. W szczegolnosci cenne dla realizacji celu pracy

byly doswiadczenia zdobyte w ramach realizacji projektéw majacych na celu wydtuzenie

eksploatacji samolotow Su-22 oraz dotyczace przejscia na eksploatacje wedtug stanu

technicznego samolotow MiG-29.

Poprzez realizacje szeregu zadan sktadajgcych sie na program SEWST (System Eksploatacji

Wedhug Stanu Technicznego) samolotu PZL-130 TC-11 Orlik osiagni¢to cel, jakim byto:

— udowodnienie nowej wartosci trwatosci eksploatacyjne;j;

— wprowadzenie nowego sposobu eksploatacji;

— wprowadzenie elementdw programu zapewnienia integralno$ci struktury statku
powietrznego wg MIL-STD-1530 (ASIP);

— dobor sprofilowanych dla samolotu Orlik metod badan nieniszczacych;
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— okreslenie harmonogramu przegladoéw specjalnych godzinowych (PSG);

— wykorzystanie nalotu ekwiwalentnego w planowaniu obstug okresowych.

Zasadniczym elementem niniejszej rozprawy bylo opracowanie metodyki okreslania
indywidualnego zuzycia zmeczeniowego struktury samolotu PZL-130 TC-I1I Orlik. Dzigki
nowo opracowanej metodyce postepowania, sprofilowanej dla wybranego statku
powietrznego, okreslana jest warto$¢ biezacego, wyznaczanego w zadanych okresach
wspotczynnika intensywnos$ci uzytkowania K. Wspolczynnik  wyznaczany  jest
indywidualnie dla kazdego uzytkowanego samolotu. Stanowi element indywidualnego
monitorowania obcigzen wchodzacego razem z innymi elementami w sktad systemu
eksploatacji wedlug stanu technicznego (SEWST). Zastosowane rozwigzanie jest
nowatorskie z uwagi na indywidualny doboér wspotczynnikow umozliwiajacych okresowe
analizowanie wskaznikow tempa rozwoju zuzycia zmeczeniowego. Metodyka badan nr
MB-17/31/2014 edycja 3, stanowi zatgcznik do Biuletynu nr P/5198/E/2010 aneks nr 2 —
dotyczacego monitorowania obcigzen eksploatacyjnych samolotow PZL-130 TC-I1 Orlik na
potrzeby programu ASIP. Niniejszy biuletyn zostat zatwierdzony przez Gtéwnego Inzyniera
Wojsk Lotniczych i wdrozony w proces eksploatacji. Realizacja prac objetych opracowang
metodyka odbywa si¢ w cyklach kwartalnych. W kazdym okresie analizowany jest zapis ze

wszystkich 28 eksploatowanych samolotow.

5.2. Kierunki dalszych badan oraz mozliwos¢ implementacji wynikéw pracy

Zadania wykonane podczas zaprezentowanych w niniejszej rozprawie badan, zamykajg etap
pracy, ktory umozliwia okresowg realizacj¢ obowiazkow wynikajacych z biuletynu
technicznego dla samolotu PZL-130 TC-IlI Orlik. Wieloletnia perspektywa przysziej
eksploatacji wymaga doskonalenia prowadzonych prac. Konieczne jest aktywne
reagowanie, w szczegdlnosci na zmiang realizowanych przez pilotow zadan szkoleniowych,
ktore bezposrednio wptywajg na profil uzytkowania samolotow rys. 37. Zaobserwowano
zwigkszenie intensywnos$ci obcigzen konstrukcji podczas eksploatacji samolotow,
wzgledem zatozen przyjetych dla proby zmeczeniowej. Skutkuje to szybszym
wyczerpaniem zapasu bezpieczenstwa konstrukcji, mierzonym na podstawie nalotu
ekwiwalentnego, wzgledem nalotu oraz resursu godzinowego. Zmiana $redniego profilu
uzytkowania, w szczeg6lnosci na bardziej intensywny jest bezposredniag wskazowka
dotyczaca kierunkow dalszych prac.

Sprostanie wyzwaniom zwigzanym z przyszla eksploatacja samolotow PZL-130 TC-II Orlik

wymaga przede wszystkim wiedzy o ich eksploatacji. W pierwszej kolejnosci badania
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powinny zosta¢ ukierunkowane na rozbudowe systemOw rejestracji  obcigzen
| wprowadzenie systemOéw ich monitorowania. Poza monitorowaniem obszarow, ktore
zostaty wskazane w ramach pelnoskalowej proby zmeczeniowej, nalezy rowniez rozwazy¢
opracowanie systemu monitorowania obcigzen spowodowanych oddziatywaniem podwozia
na strukture. W ramach badan prowadzonych w ITWL stworzono system monitorowania
obcigzen (SMO) samolotow Su-22UM3K, ktéry z powodzeniem przyczynit sie¢ do
zapewnienia bezpieczenstwa eksploatacji. Badania te mozna wykorzysta¢ rowniez dla
samolotu Orlik.

Szczegbdlny potencjal maja badania nad rozwojem peknig¢ zmeczeniowych, ktére
zidentyfikowano podczas badan nieniszczgcych i inspekcji rozbiérkowej [97].

Pierwsze zmodernizowane samoloty, zostaty przekazane do uzytkowania w roku 2004,
kolejne w latach 2010+2014, a ostatnie w roku 2021. Ponad dekada eksploatacji statkow
powietrznych to rowniez okres, W ktorym nastapit rozwoj techniki. W zwigzku z tym
konieczne jest dokonanie przegladu stosowanych metod i narzedzi zapewniajacych wysoka
niezawodno$¢ techniki lotniczej. Istotne jest prowadzenie ciggltych badan nad
wykorzystaniem metod napraw strukturalnych w szczegdélno$ci z wykorzystaniem
kompozytow i elementow pozyskiwanych z uzyciem technik addytywnych.

Innym ciekawym oraz wydajnym sposobem pozwalajacym na nadzorowanie eksploatacji
m.in. statkow powietrznych jest tworzenie ich odwzorowan cyfrowych i modeli, ktore
okre$lane sa czgsto angielskojezycznym terminem ,.digital twin”. Dzigki stworzeniu
rozleglej bazy danych o obcigzeniach, naprawach, modyfikacjach i wszelkich innych
zmianach mozna otrzyma¢ narzgdzie monitorowania stanu technicznego struktury
0 mozliwosciach obecnie niedostepnych. Pozwoli to na zaawansowane zarzadzanie flota,

planowanie prac kontrolnych i naprawczych.
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