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Streszczenie  

W pracy przedstawiono realizację procesu analizy użytkowania wojskowego statku 

powietrznego, którego celem jest wprowadzenie nowego sposobu wyznaczania tempa 

zużywania zasobów jego pracy. Zaproponowaną miarą wykorzystania zasobu pracy jest 

nalot ekwiwalenty, a jego jednostką są ekwiwalentne godziny lotu. W odróżnieniu od godzin 

lotu naliczanych na podstawie chronometrażu są one wyznaczane na podstawie zapisów 

parametrów lotu, skorelowanych z obciążeniami konstrukcji podczas użytkowania. 

Przedstawiona w pracy metodyka analizy zapisów pozwala na wyznaczenie parametrów 

opisujących intensywność użytkowania dla poszczególnych samolotów 

i w odróżnieniu od oceny zużycia zasobów pracy konstrukcji na podstawie nalotu 

uwzględnia indywidualny sposób eksploatacji.  

Przedstawiona w pracy metodologia jest uniwersalna i może być zastosowana do szerokiej 

klasy statków powietrznych, natomiast szczegółowe wyniki jej zastosowania 

zaprezentowano na przykładzie samolotu szkolno-treningowego PZL-130 TC-II Orlik. 

W szczególności wykazano zmienność profilu użytkowania samolotów w procesie ich 

eksploatacji, spowodowaną dostosowaniem programów szkolenia lotniczego do potrzeb 

operacyjnych Sił Zbrojnych RP.  

Ocena wykorzystania zasobu pracy konstrukcji statków powietrznych według nalotu, 

w zmieniających się uwarunkowaniach użytkowania, powinna być zatem uzupełniona 

poprzez wprowadzenie programów monitorowania profili obciążeń samolotów, co 

umożliwia zindywidualizowane podejście do eksploatacji samolotów. Jednym ze sposobów 

spełnienia tego wymogu może być zaprezentowana w pracy metodologia.  
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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-II 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. 
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Definicje i skróty 

AC  – okólnik doradczy (ang. advisory circular) 

AFH  – godzina lotu SP wg chronometrażu (ang. actual flight hour) 

ASIP  – program zapewnienia integralności struktury SP 

   (ang. aircraft structural integrity program) 

CAA  – władza lotnictwa cywilnego dot. UK (ang. Civil Aviation Authority) 

CPD  – Centrum Przetwarzania Danych ITWL 

DADTA – analiza trwałości i akceptacji uszkodzeń  

   (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  – pokładowy rejestrator parametrów lotu (ang. flight data recorder) 

FH  – godzina lotu (ang. flight hour) 

FSFT  – pełnoskalowa próba zmęczeniowa (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 Badań Wytrzymałościowych Materiałów ITWL 

MES  – metoda elementów skończonych 

MMPDS – Metallic Materials Properties Development and Standardization 

NDT  – badania nieniszczące (ang. non-destructive testing) 

PSzL  – podstawowe szkolenie lotnicze 

SARSO – system analizy resursów samolotu orlik 

SEWST – system eksploatacji według stanu technicznego 

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

SI SAMANTA – system informatyczny wsparcia eksploatacji SP 

S-N  – krzywa zmęczeniowa (S – stress - naprężenie / N – number - liczba cykli) 

SP  – statek powietrzny  

SWT  – Smith, Watson and Topper (metoda korekcji wartości średniej) 

TI  – inspekcja rozbiórkowa (ang. teardown inspection) 

Z-31  – Zakład Zdatności do Lotu Statków Powietrznych ITWL 

ZPZ  – (ang. GAG) cykl ziemia – powietrze – ziemia (ang. ground–air–ground) 
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A1 ÷ A3 – współczynniki krzywej zmęczeniowej 

AA  – wartość odkształcenia w locie w lokalizacji obliczeniowej A dla nz = 1 

AB  – wartość odkształcenia w locie w lokalizacji obliczeniowej B dla nz = 1 

an LLF  – wartość dopuszczalnej amplitudy przyspieszenia (dot. nz) 

an  – wartości amplitudy przyspieszenia (dot. nz) 

b  – współczynnik kierunkowy krzywej zmęczeniowej w układzie logσ, logN 

D  – uszkodzenie zmęczeniowe 

DF  – uszkodzenie zmęczeniowe w locie 

DFSFT
OKRES – uszkodzenie zmęczeniowe dla FSFT znormalizowane do wybranego okresu  

Di  – cząstkowe uszkodzenie zmęczeniowe 

DL  – uszkodzenie zmęczeniowe wywołane lądowaniami 

DOKRES  – uszkodzenie zmęczeniowe rzeczywiste znormalizowane do wybranego 

     okresu 

DTAXI  – uszkodzenie zmęczeniowe wywołane manewrami naziemnymi 

DZPZ  – uszkodzenie zmęczeniowe wywołane cyklem ZPZ  

f  – częstotliwość 

g  – wartość przyspieszenia ziemskiego 

h  – godzina zegarowa 

k  – współczynnik kierunkowy krzywej zmęczeniowej w układzie σ, logN 

K1  – wyznaczona liczba korkociągów przypadająca na jedną godzinę lotu 

kie  – współczynnik intensywności użytkowania 

ksi  – jednostka ciśnienia (1000 funtów na cal kwadratowy; 1000 psi) 

L1  – wyznaczona liczba lądowań przypadająca na jedną godzinę lotu 

M  – wykładnik potęgowania, na podstawie krzywej S-N 

MPa  – megapaskal 

N  – liczba cykli 

N0  – wartość graniczna liczby cykli 

Nf  – liczba cykli do zniszczenia konstrukcji 

NG  – bazowa liczba cykli 

Ni  – dopuszczalna liczba cykli na i-tym poziomie współczynnika obciążenia 

  określona krzywą S-N 

ni  – liczba cykli zarejestrowanych na i-tym poziomie współczynnika obciążenia 

nz  – współczynnik obciążenia, przeciążenie w kierunku osi Z samolotu 

R  – współczynnik asymetrii cyklu 



10 

Rm  – doraźna granica wytrzymałości materiału 

S  – wartość naprężenia 

Sa, SALT, σa – amplituda naprężenia 

Seq, σeq  – amplituda ekwiwalentna naprężenia 

Sm, SMEAN, σm – wartość średnia naprężenia 

Smax, σmax – maksymalna wartość naprężenia 

Smin, σmin – minimalna wartość naprężenia 

T  – okres 

TE  – nalot ekwiwalentny dla wybranego samolotu  

Tew
okres  – nalot samolotu wg SI SAMANTA w danym okresie 

Trej
okres  – nalot samolotu wg zapisów rejestratora parametrów lotu w danym okresie 

U  – wsp. korekcyjny do uzupełniania niedoborów rejestracji parametrów lotu 

Vp  – prędkość przyrządowa 

Zg  – wartość graniczna zmęczenia 

Δσ  – zakres cyklu naprężenia 

κ  – współczynnik stałości obciążenia 

µSTR  – bezwymiarowa jednostka odkształcenia 
𝜇𝑚

𝑚
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Wstęp 

Zjawisko zużycia zmęczeniowego jest obecnie brane pod uwagę w niemal wszystkich 

dziedzinach inżynierii mechanicznej. Jego wpływ rozpatruje się w sposób, tak dalece 

zaawansowany, że prowadzi się wręcz celowe programowanie trwałości zmęczeniowej 

urządzeń w celu wymuszenia ich wymiany, w związku z brakiem opłacalności dalszej 

eksploatacji. Możliwości zaawansowanego podejścia do zjawiska zmęczenia konstrukcji 

pojawiły się wraz z rozwojem techniki, inżynierii materiałowej i modelowania 

komputerowego zjawisk wytrzymałościowych. 

W lotnictwie zjawisko zmęczenia konstrukcji obecne było od jego początków. Jednak nie 

było traktowane jako istotne. W innych dziedzinach przemysłu, na przykład w znacznie 

bardziej zaawansowanym kolejnictwie, przemyśle maszynowym czy stoczniowym, dopiero 

rozpoczynano badania nad tym zjawiskiem. 

Twórcy pierwszych szybowców (Otto Lilienthal, Octave Chanute, Czesław Tański) 

i samolotów (bracia Wilbur i Orville Wright, Gustav Weißkopf oraz Czesław Zbierański 

i Stanisław Cywiński) zmagali się z wytrzymałością doraźną zastosowanych materiałów, 

dążąc do zminimalizowania masy, którą mogła unieść uzyskana siła nośna. Loty statków 

powietrznych były same w sobie tak nowatorskim przedsięwzięciem, że ich konstruktorzy 

nie musieli brać pod uwagę zjawisk, takich jak korozja czy zmęczenie konstrukcji. Każdy 

udany lot z bezpiecznym powrotem na ziemię był swoistym sukcesem pilota i konstruktora. 

Dopiero konstruktorzy płatowców, których eksploatacja trwała znacznie dłużej niż 

kilkadziesiąt godzin lotu, uznali zjawisko zmęczenia za istotne. Pierwotnie problem 

zmęczenia dotyczył głównie maszyn roboczych, pojazdów szynowych, okrętów wojennych 

i statków handlowych. Maszyny te, w przeciwieństwie do nowinki technicznej, jaką były 

szybowce i samoloty ówczesnych pionierów lotnictwa, niemal nie miały ograniczenia, jakim 

jest ciężar. Przez co zapobieganie zjawisku zużycia zmęczeniowego odbywało się poprzez 

przewymiarowanie i zwiększanie ilości wykorzystanego materiału. 

Ponad sto lat historii lotnictwa znacznie wpłynęło na rozwój przemysłu, technik 

wytwarzania, a także sposobów projektowania struktur statków powietrznych. 

Przełamywano bariery, które były krokami milowymi wyznaczającymi przyszłe tendencje.  

W początkowym okresie statki powietrzne były wyłącznie eksperymentem [1], który dał 

człowiekowi skrzydła i pozwolił w kontrolowany sposób wzbijać się w powietrze. Bardzo 

szybko potencjał ukryty w samolotach dostrzeżono w wojsku. Jako narzędzie wojny samolot 

mógł przeprowadzać odległy zwiad, atakować i niszczyć cele naziemne, jak również 
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odbywać pojedynki powietrzne. Choć pierwsze użycie statków powietrznych do celów 

wojennych odbyło się jeszcze przed wybuchem I wojny światowej, to właśnie Wielka Wojna 

upowszechniła i rozwinęła statki powietrzne jako środek nie tylko walki, ale również 

transportu towarów i ludzi. Do dzisiaj rozwinięto wiele rodzajów statków powietrznych 

cięższych od powietrza, różniących się sposobem wytwarzania siły nośnej, jak i rodzajem 

napędu. Odgrywają one ogromną rolę nie tylko w siłach powietrznych całego świata, ale są 

obecnie jednym z najważniejszych środków transportu cywilnego. 

Wraz ze wzrostem liczby użytkowanych statków powietrznych rosła świadomość dotycząca 

problemów ich eksploatacji. Dostrzeżono obecność zjawisk zmęczeniowych. Każdy kolejny 

statek powietrzny projektowany był z wykorzystaniem ówczesnego doświadczenia oraz 

wszelkich dostępnych nowinek z dziedziny technologii i materiałoznawstwa. Rozwój 

napędzały konflikty zbrojne oraz transport lotniczy. Każda z domen kierowała się własnymi 

celami. W lotnictwie cywilnym istotny jest rachunek kosztów. Statek powietrzny musi być 

eksploatowany maksymalnie długo przy minimalnych nakładach finansowych. W lotnictwie 

wojskowym jest również istotny cel, jakim jest długotrwała i bezpieczna eksploatacja, 

jednak najważniejsza jest zdolność do realizowania przez niego misji, do której został 

zaprojektowany. 

Z uwagi na znacznie bardziej agresywne użytkowanie, wojskowe statki powietrzne, 

w przeliczeniu na godziny lotu, są eksploatowane wielokrotnie krócej niż cywilne. Jest to 

przedział od kilku do kilkunastu tysięcy godzin lotu, w zależności od przewidywanego celu 

i profilu użytkowania. 

W okresie po II wojnie światowej niemal do końca XX wieku wojskowe statki powietrzne 

eksploatowane były średnio przez około dwadzieścia lat. Po tym okresie niezależnie od 

stopnia zużycia zmęczeniowego były wycofywane z eksploatacji i zastępowane nowymi 

maszynami. Wzrost ceny coraz bardziej skomplikowanych statków powietrznych, ogromne 

koszty projektowania i budowy nowych typów spowodowały trend do optymalizacji 

wykorzystania zasobów trwałości zmęczeniowej, a przez to na wydłużenie okresu 

eksploatacji techniki lotniczej. W efekcie podjęto wiele prac mających za zadanie 

wydłużenie okresu eksploatacji statków powietrznych przy jednoczesnym utrzymaniu ich 

bezpieczeństwa na akceptowalnym poziomie. 

Wraz z końcem zimnej wojny zwiększyło się znaczenie utrzymania ciągłej zdatności do lotu 

maszyn, które zbliżyły się lub osiągnęły pierwotnie zakładany resurs techniczny zarówno 

godzinowy, jak i kalendarzowy. Powodem takiej sytuacji były przede wszystkim wysokie 

koszty utrzymania wielkich flot statków powietrznych. Wspomniane ograniczenia, wraz 
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z coraz bardziej rosnącymi kosztami projektowania i produkcji nowych maszyn, pozwoliło 

na uruchomienie stosownych badań. Badania te miały na celu określenie indywidualnych 

możliwości wyjścia poza ramy określone resursem technicznym nadanym przez producenta. 

Prace te prowadzone były dla różnych statków powietrznych, eksploatowanych przez siły 

powietrzne różnych krajów. 

Badania dotyczące niezawodności techniki lotniczej, zmęczenia konstrukcji oraz rozwój 

elektronicznych technik obliczeniowych, pozwoliły specjalistom, prowadzącym prace nad 

procesem eksploatacji, na stworzenie i wprowadzenie do użycia nowych zasad eksploatacji 

i znaczące wydłużenie czasu pracy, przy zachowaniu dostatecznego poziomu 

niezawodności. Prace nad oceną możliwości zwiększenia resursów płatowców statków 

powietrznych, które zostały skonstruowane na podstawie kryterium bezpiecznej trwałości 

(safe-life), prowadzono w krajach zachodnich m.in.: USA, Kanada, Australia, Wielka 

Brytania, Niemcy, ale również w Polsce. Badanie te prowadzone były na kompletnym 

płatowcu lub jego kluczowych komponentach: skrzydło, centropłat, komponenty kadłuba. 

Przykładem prac prowadzonych na zachodniej technice lotniczej są rozległe badania 

samolotu F-18. Resurs techniczny jego płatowca został nadany przez producenta samolotu 

na podstawie profilu użytkowania samolotu przeznaczonego dla potrzeb marynarki 

wojennej USA, który był odmienny od potrzeb pozostałych użytkowników. W związku 

z tym uruchomiony został projekt, w ramach którego Australia i Kanada przeprowadziły 

badania trwałościowe na podstawie własnych profili użytkowania [2]. Odpowiedzialność 

i realizację prac podzielono pomiędzy partnerów uczestniczących w projekcie: 

1. National Research Council of Canada Institute for Aerospace Research (NRC/IAR) 

− opracowanie sekwencji obciążenia skrzydła; 

− testy zmęczeniowe skrzydła; 

− opracowanie zaawansowanych technologii napraw. 

2. Bombardier Aerospace Defence Services (BA-DS) 

− opracowanie sekwencji obciążenia kadłuba i skrzydła; 

− testy zmęczeniowe przedniej i centralnej sekcji kadłuba; 

− wsparcie techniczne dla testów skrzydła. 

3. Australian Aeronautical and Maritime Research Laboratories (AMRL) 

− opracowanie sekwencji obciążenia tylnej sekcji kadłuba; 

− testy zmęczeniowe tylnej części kadłuba; 

− testy zmęczeniowe głównych wręg siłowych kadłuba. 
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Badania zmęczeniowe samolotu F/A-18 niezależnie wykonane zostały również dla potrzeb 

Szwajcarskich Sił Powietrznych [3]. Prace te wykonała firma RUAG Aerospace i miały na 

celu udowodnienie resursu 5000 godzin lotu dla zmodyfikowanego względem U.S. Navy 

płatowca. Modyfikacje polegały m.in. na zastąpieniu wybranych elementów siłowych, 

wykonanych oryginalnie ze stopu aluminium, elementami wykonanymi ze stopu tytanu. 

Konieczność zmian konstrukcyjnych i badań uzasadnione były zupełnie różnym od 

morskiego profilem użytkowania, gdzie samoloty poddawane są wysoko manewrowym 

obciążeniom, nad niewielkim terytorialnie górzystym krajem. 

Kolejnym, najbardziej zaawansowanym przykładem prac badawczych, mających na celu 

pełniejsze wykorzystanie zasobów pracy statku powietrznego są badania prowadzone dla 

późnych wersji (post-block aircraft) samolotu F-16. Firma Lockheed Martin wraz z Siłami 

Powietrznymi USA prowadzi badania, dzięki którym program ASIP dla samolotu F-16 jest 

jednym z najbardziej zaawansowanych pośród jego innych realizacji. Jednym z zadań 

badawczych prowadzonych na przestrzeni lat było zwiększenie certyfikowanego resursu 

technicznego z 8 000 do 12 000 ekwiwalentnych godzin lotu [4]. Udowodnienie nowego 

limitu przyniesie wymierne korzyści finansowe, dzięki dłuższej eksploatacji, a także 

korzystniejszemu zaplanowaniu prac obsługowych i naprawczych. Wyniki badań przyniosą 

korzyści finansowe nie tylko Siłom Powietrznym USA, ale również pozostałym 

użytkownikom jak np. Polskim Siłom Powietrznym. 

Prace badawcze wykorzystujące nadmiar niezawodnościowy w celu wydłużenia okresów 

eksploatacji prowadzone są również w Polsce przez instytuty badawcze, lotnicze ośrodki 

akademickie i przemysłowe. Przykładem takich prac może być program badań realizowany 

w Instytucie Lotnictwa, którego jednym z elementów był test zmęczeniowy skrzydła 

samolotu PZL I-22 Iryda [5]. Podobnie w Polskich Zakładach Lotniczych w Mielcu 

zrealizowano badania zmęczeniowe dla samolotu PZL M28, podczas których badano zasoby 

trwałości, rozwijano technologie napraw, wprowadzano elementy konstrukcyjne wykonane 

z materiałów kompozytowych [6]. Badania samolotu PZL M28 prezentowane są, jako 

przykład kompleksowego wykorzystania testów zmęczeniowych płatowca w celu 

oszacowania jego trwałości, sposobu pozyskiwania danych pomiarowych podczas 

eksploatacji oraz postępowania podczas realizacji testów dowodowych [7]. 

Badania procesów eksploatacji techniki lotniczej, pozwalające na wykorzystanie zasobów 

niezawodnościowych konstrukcji lotniczych prowadzone są również w polskim lotnictwie 

wojskowym. Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych jest jednostką naukowo-badawczą, 

w której od wielu lat prowadzone są prace umożliwiające eksploatację starzejącej się 



15 

techniki lotniczej, jak również, we współpracy z polskim przemysłem lotniczym, ocenę 

zasobów pracy nowo wyprodukowanych statków powietrznych. 

Jedną z pierwszych prac badawczych prowadzonych w ITWL na przełomie wieku, mających 

na celu ocenę stanu technicznego w celu zwiększenia resursów, były badania samolotów 

MiG-21 [8]. Dotyczyły one m.in. oceny skutków uszkodzeń dla bezpieczeństwa lotów, 

realizacji badań nieniszczących, czy też wyznaczania rejonów krytycznych płatowca.  

Badania te dały początek serii projektów badawczych prowadzonych na rzecz obronności 

i bezpieczeństwa państwa, które odnosiły się do utrzymania zdatności do lotu samolotów 

i śmigłowców wyprodukowanych w krajach byłego ZSRR oraz w Polsce. Badania te 

dotyczyły m.in. samolotów Su-22 [9, 10, 11], MiG-29 [9, 12, 13], PZL-130 TC-II Orlik 

[14, 15, 16] oraz śmigłowców Mi-14 [17], Mi-24 [18]. Podczas badań określono możliwości 

wydłużenia okresów eksploatacji, wymagań dotyczących okresowego prowadzenia badań 

nieniszczących i wyposażenia wybranych statków powietrznych w systemy monitorowania 

stanu technicznego. 

Prowadzone prace przyczyniły się do znaczącego wzrostu wykorzystania technik 

komputerowego modelowania i analiz inżynierskich [19, 20], dzięki którym wykonano 

modele komputerowe śmigłowców Mi-8, Mi-14 i Mi-24. Zwiększono udział i zakres badań 

z wykorzystaniem technik nieniszczących [21, 22, 23] oraz rozwinięto techniki 

monitorowania stanu technicznego struktury płatowców [24, 25]. 

Projekty badawcze realizowane w ITWL, dotyczące oceny zasobów pracy statków 

powietrznych, zaowocowały licznymi rozprawami doktorskimi i habilitacyjnymi 

przygotowanymi przez specjalistów zatrudnionych w Instytucie. Piotr Barszcz w swojej 

pracy [26] wykazał możliwość wykorzystania zasobów niezawodnościowych, 

pozostających w strukturze statku powietrznego i jego agregatach, w celu wydłużenia 

okresów eksploatacji początkowo wskazanych przez producentów w oparciu o kryterium 

bezpiecznej trwałości. Opracował metodę pozwalającą na analizę możliwości zwiększenia 

resursów na podstawie kryteriów i wskaźników charakteryzujących stan techniczny, 

niezawodność i bezpieczeństwo oraz model matematyczny stanów technicznych konstrukcji 

lotniczej. 

W rozprawie habilitacyjnej Andrzej Leski [78] podsumował realizację wieloletnich prac 

badawczych, którymi kierował w ITWL. Badania te posłużyły opracowaniu metod i narzędzi 

badawczych, mających na celu wykorzystanie zasobów pracy samolotów i śmigłowców 

użytkowanych przez Siły Zbrojne RP. W rozprawie podsumowano wieloletnie 

doświadczenia związane z monitorowaniem obciążeń statków powietrznych w locie, co 
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pozwoliło na przygotowanie analiz obciążeń struktury statków powietrznych, które 

w całości lub w wybranych obszarach poddano później pełnoskalowym testom 

zmęczeniowym, kompleksowym badaniom nieniszczącym lub monitorowaniu stanu 

technicznego struktury. Badania przedstawione w powyższej rozprawie do dziś służą, jako 

źródło wiedzy wykorzystywanej w ramach realizacji prac zgodnie z treścią biuletynów 

technicznych realizowanych na wojskowej technice lotniczej. 

Niniejsza praca czerpie z wcześniejszych doświadczeń i zrealizowanych projektów. Metody 

i narzędzia opracowane podczas badań, które umożliwiły wydłużenie okresów eksploatacji 

statków powietrznych w Siłach Zbrojnych RP, a w szczególności zmiana systemu 

eksploatacji samolotów MiG-29 na eksploatację według stanu technicznego [27, 109] i prace 

przy programie ASIP eksploatowanych w Polsce samolotów F-16 [28], dały podstawy do 

uruchomiania nowego projektu badawczego. Celem badań była zmiana systemu eksploatacji 

samolotów PZL-130 TC-II Orlik. Jednym z zadań w projekcie zainicjowanym przez 

producenta samolotu, było opracowanie metodyki badawczej, a w konsekwencji biuletynu 

technicznego, która zdefiniuje sposób określania indywidualnego zużycia zmęczeniowego 

struktury samolotu. Badania oparto o cykl lotów badawczych, analizę dotychczasowego 

procesu eksploatacji, pełnoskalową próbę zmęczeniową samolotu i szereg dodatkowych 

badań materiałowych i modelowanie komputerowe. 

Na podstawie raportów i narzędzi przygotowanych przez zespół projektowy 

przeprowadzono badania, dzięki którym stało się możliwe określenie kryteriów oceny 

i wskaźników pozwalających na monitorowanie procesu wykorzystania zasobów pracy 

samolotów PZL-130 TC-II Orlik. 

 

1. Miary i metody określania zużycia statku powietrznego 

1.1. Metody określania trwałości samolotów 

Statki powietrzne należą do grupy produktów, których cena wytworzenia oraz wieloletnia 

eksploatacja, a w końcu utylizacja pochłania niezwykle wysokie koszty, jakie w lotnictwie 

wojskowym lub państwowym płacone są ze środków publicznych. Fakt ten powoduje, że od 

zespołu konstruktorów, producenta i w dalszej kolejności użytkownika oczekuje się 

zapewnienia odpowiednio długiego okresu bezpiecznej eksploatacji konstrukcji [29]. 

Trwałość statków powietrznych [30] wyznacza okres eksploatacji, w którym uzyskuje się 

możliwość realizacji zadań lotniczych; wpływa na zakres prac związanych 

z utrzymywaniem zdatności do lotu, w tym w szczególności remontów głównych, określając 
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ekonomiczną opłacalność użytkowania. Innymi słowy, trwałość jest okresem przyjętym 

w procesie projektowania i certyfikacji statku powietrznego. Jest wyrażona w policzalnych 

jednostkach, jakimi zwykle są: 

− liczba godzin lotu; 

− całkowity kalendarzowy czas eksploatacji wyrażony w miesiącach lub latach; 

− liczba startów i lądowań. 

Dla wybranych zespołów statku powietrznego trwałość może być wyrażona w analogiczny 

sposób z wykorzystaniem liczby operacji eksploatacyjnych jak na przykład uruchomienie 

danego zespołu. Ogólnie przyjmuje się, że SP mają nadawany resurs techniczny [35] 

jednocześnie w postaci określonej liczby godzin lotu, czasu eksploatacji wyrażonego 

w latach oraz liczby cykli wyrażonych w starto-lądowaniach. Zaplanowana i udowodniona 

trwałość statku powietrznego kończy się z momentem osiągnięcia dowolnego z podanych 

wskaźników. Producenci w procesie produkcji i certyfikacji mają za zadanie udowodnić, że 

ich wyrób jest zdolny do pracy w ramach przyjętych ograniczeń eksploatacyjnych 

w zaplanowanym okresie. Za trwałość odpowiedzialny jest również użytkownik, którego 

zadaniem jest prawidłowa eksploatacja i dopełnianie zaplanowanych procedur w postaci 

realizacji czynności kontrolno-serwisowych oraz przestrzeganie okresów wyznaczonych 

pomiędzy obsługami czy remontami głównymi. 

Wymienione powyżej wskaźniki wykorzystania zasobów pracy statku powietrznego są 

zrozumiałe i tradycyjnie przyjęte w lotnictwie. Z zasady uwzględniają proces użytkowania 

uśredniony oraz sprofilowany do zaproponowanych, a także udowodnionych przez 

producenta w procesie certyfikacji obciążeń i liczności czynności obsługowych. Z tego 

powodu użytkowanie statku powietrznego w stopniu mniej intensywnym od dopuszczalnego 

lub przekraczającego go, ma silny wpływ na rzeczywistą trwałość. W efekcie stopień 

zużycia zmęczeniowego może znacząco różnić się od wartości przewidywanej. 

Rozpatrując zasoby pracy statku powietrznego, możliwe jest wyróżnienie wielu rodzajów 

trwałości. Wyróżniono szerokie spektrum czynników, które wpływają na trwałość, a co za 

tym idzie, wykazano, że można wyróżnić następujące jej rodzaje [34]: 

− trwałość ogólną (techniczną); 

− trwałość fizyczną; 

− trwałość technologiczną; 

− trwałość normatywną; 

− trwałość kalendarzową; 
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− trwałość księgową; 

− trwałość zmęczeniową; 

− trwałość resztkową; 

− trwałość militarną; 

− trwałość magazynową (przechowywania); 

− trwałość ekonomiczną. 

Niniejsza praca skupia się na trwałości płatowca, która jest jednym z kluczowych elementów 

trwałości SP i jest w głównej mierze limitowana trwałością zmęczeniową. Ten rodzaj 

trwałości jest właściwością wymiarowaną okresem eksploatacji mierzonym liczbą godzin 

lotu z przyjętym w procesie certyfikacji profilem użytkowania statku powietrznego. 

Zużycie zmęczeniowe kumuluje się w czasie eksploatacji, może zatem dochodzić do 

niekorzystnej interakcji z procesem korozji. Zjawisko to będzie wywierać negatywny wpływ 

na trwałość zmęczeniową. Problem nasila się w przypadku statków powietrznych 

eksploatowanych przez długi okres lub w bardzo niesprzyjających (korozyjnych) 

warunkach. Sposobem na minimalizację zagrożenia stwarzanego przez korozję są 

dedykowane programy obsługowe [31, 32]. Wpływ korozji na trwałość struktury statku 

powietrznego nie był przedmiotem tej pracy. 

Wraz z szybkim rozwojem lotnictwa, na skutek zdobytego z każdą następną konstrukcją 

doświadczenia, zmieniało się podejście do projektowania statków powietrznych. Kiedy 

uznano, że kontrola projektu za pomocą kryterium statycznego, wymiarującego 

wytrzymałość doraźną jest niewystarczająca, rozpoczęto poszukiwania nowej metody 

określania zasobów pracy. W szczególności obawy budziło długotrwałe wykorzystanie 

pozostałych po II wojnie światowej samolotów bombowych i transportowych 

przystosowanych dla celów lotnictwa cywilnego. Z pomocą przyszło doświadczenie 

z innych dziedzin przemysłu, gdzie zjawisko zmęczenia zostało wcześniej zdefiniowane, 

a przyczynkiem do pójścia naprzód były katastrofy, m.in. pierwszego wykorzystywanego 

komercyjnie, pasażerskiego samolotu odrzutowego de Havilland Comet [33]. Zachowanie 

właściwego poziomu zdatności do lotu statków powietrznych wymagało również 

wykorzystania i rozwoju badań nieniszczących. 

Od lat pięćdziesiątych XX w., w lotnictwie pojawiły się trzy główne koncepcje 

projektowania, za pomocą których określa się zasady wyznaczania dopuszczalnych okresów 

użytkowania statków powietrznych oraz zasady stosowania metod wspomagających 

eksploatację [36]. Są to: koncepcja bezpiecznej trwałości (ang. safe-life), koncepcja 
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bezpiecznego uszkodzenia (ang. fail-safe) oraz koncepcja tolerowanego uszkodzenia 

(ang. damage tolerance).  

Głównym założeniem koncepcji bezpiecznej trwałości jest przyjęcie określonych okresów 

eksploatacji (tzw. resursów) dla głównych komponentów struktury statku powietrznego. Na 

podstawie coraz bardziej zaawansowanych analiz obciążenia konstrukcji i testów 

wytrzymałościowych ustalano dopuszczalne okresy eksploatacji SP. Poszerzała się również 

wiedza o rzeczywistych warunkach eksploatacji, co przyczyniło się do prowadzenia 

dokładniejszych analiz statystycznych obciążeń konstrukcji. Istotnym elementem rozwoju 

technik projektowych i badań zmęczeniowych były wspomniane wcześniej katastrofy. 

Koncepcja bezpiecznej trwałości była trudna do zaakceptowania przez linie lotnicze. 

Z uwagi na wysokie współczynniki rozrzutu w analizach zmęczenia materiału, przyczyniała 

się do niedoszacowania trwałości zmęczeniowej, znacząco ograniczając okres eksploatacji 

samolotów linii lotniczych. Przy jednoczesnym niezapewnieniu wystarczającego poziomu 

niezawodności i bezpieczeństwa eksploatowanej floty. Obecnie zasady bezpiecznej 

trwałości są dalej wykorzystywane, dla wysoko wytężonych elementów stalowych np. 

goleni podwozia, które wymagają pogłębionych analiz zmęczeniowych. 

Spełnienie ciągle rosnących wymagań związanych z bezpieczeństwem eksploatacji statków 

powietrznych w szczególności eksploatowanych w przez linie lotnicze wymagało 

rozwiązań, które wyeliminują wady koncepcji bezpiecznej trwałości. Jako główny element 

nowego podejścia do projektowania SP zastosowano zwielokrotnienie ścieżek przenoszenia 

obciążeń. Wprowadzenie nowej koncepcji bezpiecznego uszkodzenia kładło nacisk na 

stosowanie wielu elementów konstrukcyjnych, które miały za zadanie przejąć obciążenia, 

jakim byłby poddany uszkodzony element. Statki powietrzne zbudowane zgodnie z nową 

metodologią projektowania poddano wielu testom, które dowiodły możliwość jej 

stosowania. Osiągano poziomy bezpieczeństwa równoważne konstrukcjom projektowanym 

zgodnie z koncepcją bezpiecznej trwałości, ale w bardziej ekonomiczny sposób. Nie 

rozpoznano jednak wszystkich czynników ryzyka mogących wystąpić w okresie 

eksploatacji. Dowody mówiące o bezpieczeństwie projektowym statków powietrznych 

pochodziły głównie z analiz i badań statycznych uwzględniających obecność uszkodzeń 

w elementach konstrukcyjnych. Analizy te, z czasem okazały się niewystarczające dla 

występujących w rzeczywistości cząstkowych uszkodzeń wielu elementów 

konstrukcyjnych. W szczególności dla starszych konstrukcji prowadziło to do rozwoju 

nieoczekiwanych uszkodzeń zmęczeniowych. 
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Koncepcja bezpiecznego uszkodzenia dobrze sprawdzała się dla uszkodzeń korozyjnych, 

jednak dla uszkodzeń zmęczeniowych występujących w wielu elementach konstrukcyjnych 

rozwiązanie to, szczególnie w starzejącej się flocie statków powietrznych, mimo 

prowadzonych oględzin struktury, nie zawsze było skuteczne. 

Połączone działania przemysłu i organów ds. zdatności do lotu w późnych latach 70. 

doprowadziły do ogłoszenia niezbędnych zmian wymogów regulacyjnych w celu 

odzwierciedlenia najnowszych osiągnięć [1]. Oprócz oceny wytrzymałości resztkowej, 

w FAR/AC 25.571 (poprawka 45) dla nowych samolotów oraz w obwieszczeniu CAA 89 

i AC 91-56 włączono wymagania dotyczące wzrostu uszkodzeń oraz inspekcji 

z uwzględnieniem uszkodzeń w wielu lokalizacja na statku powietrznym. Koncepcja 

bezpiecznego uszkodzenia okazała się niewystarczająca. Zauważono, że konieczne jest 

stosowanie różnych metod badawczych i projektowych w celu zapewnienia odpowiedniego 

poziomu bezpieczeństwa. Analizy rozwoju uszkodzeń zmęczeniowych wymagały 

określenia progów wykrywalności dla różnych, ciągle rozwijanych metod diagnostycznych. 

Konieczne stało się określenie progów wytrzymałości resztkowej, a co za tym idzie 

wyznaczenie indywidualnie zdefiniowanych okresów, w których będą prowadzone 

cykliczne procedury diagnostyczne. Wszystkie powyższe czynniki doprowadziły do 

wprowadzenia nowej koncepcji tolerowanego uszkodzenia. 

Zdarzenia lotnicze, również skutkujące katastrofami samolotów, zarówno linii lotniczych 

(Boeing 707-321C Dan Air G-BEBP - Lusaka Airport), jak i samolotów wojskowych 

(General Dynamics F-111A Aardvark, trzy samoloty Saab AJ-37 Viggen), popchnęły do 

dalszego rozwoju. Wypadkom, wskutek zmęczenia lub wad produkcyjnych, ulegały 

samoloty relatywnie młode, których zapas zasobów pracy wykorzystany był w średnim bądź 

niewielkim stopniu, natomiast samoloty F-111A i AJ-37 miały 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 węzła statecznika poziomego 

nastąpiło po 47 621 godzinach lotu z 60 000 [28]. 

Odpowiedzią na wyzwania dotyczące niezawodności statków powietrznych jest program 

zapewnienia integralności struktury (ASIP – Aircraft Structural Integrity Program), który 

jest rozwijany przez Siły Powietrzne USA od końca lat pięćdziesiątych XX wieku. 

Początkowo przyjęte metody, oparte o analizy inicjacji uszkodzeń zmęczeniowych nie były 

dostatecznie efektywne. Dopiero wprowadzenie w połowie lat siedemdziesiątych analiz 

trwałości zmęczeniowej opartych o mechanikę pękania znacząco poprawiło efektywność 

zapewnienia bezpieczeństwa eksploatacji statków powietrznych. 
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Tolerowanym uszkodzeniem nazywana jest zdolność konstrukcji samolotu do wytrzymania 

oczekiwanych wartości obciążenia w obecności pęknięcia zmęczeniowego, korozji lub 

obecności innych wad do czasu jego wykrycia z wykorzystaniem badań nieniszczących, lub 

wystąpienia usterki i wykonania naprawy. 

 

 

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

 

1.2. Zmęczenie materiału jako główny czynnik ograniczający trwałość statku 

powietrznego 

Statki powietrzne, w zależności od ich przeznaczenia, wielkości, rodzaju napędu, są 

użytkowane w odmienny sposób. Najczęściej ich eksploatacja składa się z kilku etapów: 

− lotu, który można podzielić na fazy; 

− manewrów naziemnych niepowiązanych z lotem; 

− naziemnych czynności obsługowych. 

Każdy z tych elementów w mniejszy lub większy sposób wpływa na zużycie zmęczeniowe 

i ma swoje ograniczenia. Największy wpływ na zużycie zmęczeniowe statku powietrznego 

mają obciążenia podczas lotu (manewry, podmuchy, cykl ziemia-powietrze-ziemia). 

Warunkiem koniecznym do powstania uszkodzenia zmęczeniowego są zmienne naprężenia, 

które powstają w konstrukcji płatowca i są rezultatem zmiennych obciążeń. Źródłami 

zmiennych obciążeń, wpływających na zużycie zmęczeniowe są: manewry, podmuchy, 

obciążenia podwozia, drgania, obciążenia od silnika, zmiana masy statku powietrznego. 

Obciążenia konstrukcji płatowca, jako pochodzące z wielu źródeł, mogą być dowolnie 
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złożone. Z uwagi na siłę oddziaływania i lokalizację, możliwe jest wyznaczenie obciążeń 

mających największy wpływ na zużycie konstrukcji, w każdym analizowanym obszarze 

płatowca. Składają się one z następujących po sobie cykli, które mają swoją amplitudę, 

wartość średnią oraz okres. Każdy cykl obciążenia można w uproszczeniu sprowadzić do 

przebiegu sinusoidalnego. Kolejnym ważnym, w rozważaniach o trwałości zmęczeniowej, 

elementem jest występowanie pewnej skończonej możliwej do wyznaczenia liczby cykli 

obciążenia przypadającej na jednostkę czasu, ewentualnie pojedynczy lot. Pozwala to na 

stworzenie opisu statystycznego każdego lotu dla wszystkich analizowanych samolotów. 

 

Rys. 2. Podstawowe fazy lotu wojskowego statku powietrznego 

 

Obciążenia zmienne (sinusoidalne) 

Maszyny i urządzenia, a zatem również statki powietrzne podczas użytkowania poddawane 

są obciążeniem zmiennym. Na skutek zmiany sposobu podparcia ich elementów 

konstrukcyjnych np. poprzez wzrost siły nośnej na skrzydle, dochodzi do rekonfiguracji 

równowagi obciążeń [38]. Przed osiągnięciem odpowiedniej prędkości, umożliwiającej 

wytworzenie wystarczającej siły nośnej na skrzydle, cała masa statku powietrznego oparta 

jest na jego podwoziu. Z chwilą uzyskania siły nośnej równoważącej ciężar zanika 

obciążenie elementów podwozia spowodowane masą samolotu. Odwrotny proces zachodzi 

podczas lądowania. Zmiana obciążeń wiąże się bezpośrednio ze zmianą naprężenia 

w elementach konstrukcyjnych im podlegających. Cały proces można przedstawić w postaci 

przebiegu sinusoidalnego, który można zdefiniować wskaźnikami przedstawionymi poniżej. 

Każdy kolejny lot odpowiada okresowi przebiegu sinusoidalnego. 

Całkowita zmiana naprężenia od wartości minimalnej σmin do wartości maksymalnej σmax 

zwana jest zakresem naprężenia Δσ, którego połowie jest równa amplituda naprężenia σa. 

Kolejnym elementem opisu przebiegu sinusoidalnego jest wartość średnia naprężenia σm. 
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Wartość średnia jest równa połowie sumy naprężenia maksymalnego i minimalnego. 

Opisane relacje, w postaci wzorów pokazano poniżej. 

 

 

𝜎𝑎 =
𝜎𝑚𝑎𝑥 − 𝜎𝑚𝑖𝑛

2
 

 

(1)  

 

𝜎𝑚 =
𝜎𝑚𝑎𝑥 + 𝜎𝑚𝑖𝑛

2
 

 

(2)  

 

∆𝜎 = 2𝜎𝑎 = 𝜎𝑚𝑎𝑥 − 𝜎𝑚𝑖𝑛 

 

(3)  

Dla elementów poddawanych obciążeniom cyklicznym istotny jest również okres zmiany 

obciążenia T lub jego odwrotność częstotliwość f. Okresem nazywamy odstęp pomiędzy 

kolejno powtarzającymi się powrotami do charakterystycznych punktów przebiegu 

obciążenia jak np.: wartość maksymalna, wartość minimalna, wartość średnia (podczas 

narastania lub spadku obciążenia). 

 

𝑇 =
1

𝑓
 

 

(4)  

W przypadku występowania niezerowej wartości średniej cyklu σm ≠ 0, mamy do czynienia 

z obciążeniem niesymetrycznym. Niesymetryczność cyklu opisuje współczynnik asymetrii 

cyklu R lub inaczej definiowany współczynnik stałości obciążenia κ. 

 

 

𝑅 =
𝜎𝑚𝑖𝑛
𝜎𝑚𝑎𝑥

 
(5)  

 

κ =
𝜎𝑚
𝜎𝑎

 

 

(6)  
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Współczynniki asymetrii cyklu R oraz stałości obciążenia κ można również zapisać jako 

wzajemną relację w następujący sposób 

 

R =
κ−1

κ+1
     lub      κ =

1+𝑅

1−𝑅
 

 

(7)  

 

Rys. 3. Przykład przebiegu sinusoidalnego z oznaczeniami 

 

Powyższe definicje i oznaczenia są przedmiotem normy [37] i wielu innych opracowań 

z zakresu badania wytrzymałości materiałów. 

 

Krzywa zmęczeniowa 

Klasycznym, historycznie najstarszym, wykresem zmęczeniowym, bo sięgającym połowy 

XIX stulecia, jest wykres Wöhlera [39]. W literaturze anglojęzycznej często nazywany jest 

od oznaczeń osi wykresu „krzywą S-N”. Przykładowy wykres zamieszczono na rys. 4. 

Przebieg krzywej zmęczeniowej zamieszczonej na wykresach uzyskuje się podczas 

realizacji badań zmęczeniowych z wykorzystaniem próbek wykonanych zgodnie 

z przyjętymi dokumentami normatywnymi. Badanie prowadzi się do chwili zniszczenia 

próbek na wielu poziomach naprężenia σa. Dla każdego poziomu obciążenia uzyskiwana jest 

pewna liczba cykli niszczących N, która jest trwałością zmęczeniową. Wraz ze 

zmniejszaniem naprężenia σa możliwe jest osiągnięcie wartości granicznej zmęczenia Zg 

przy bazowej liczbie cykli NG. Z uwagi na znaczny rozrzut wyników testów, badanie 

powtarza się kilkukrotnie dla każdego poziomu obciążenia, przyjmując jako rezultat badania 
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wartość średnią liczby cykli niszczących. Test, w zależności od przyjętych założeń, może 

również zostać zakończony po osiągnięciu wartości liczby cykli, powyżej której nie jest 

celowa kontynuacja badania. W celu wyznaczenia pojedynczej krzywej zmęczeniowej 

badanie wykonuje się dla wielu wartości amplitudy naprężenia σa przy ustalonej wartości 

średniej σm lub rzadziej zachowując stałość współczynnika asymetrii cyklu R.  

W najczęściej stosowanym układzie współrzędnych σa, log N wykres zmęczeniowy jest linią 

prostą łamaną. Punkt przecięcia prostych (punkt załamania) wyznacza graniczną liczbę cykli 

N0. Wartość graniczna liczby cykli N0 może nieznacznie różnić się od przyjętej bazowej 

liczby cykli NG. Równanie opisujące nachyloną gałąź wykresu ma postać: 

 

𝜎𝑎 + 𝑘𝑙𝑜𝑔𝑁 = 𝑍𝐺 + 𝑘𝑙𝑜𝑔𝑁0 

 

(8)  

Znając współrzędne jednego punktu nachylonej części krzywej Wöhlera oraz wartość 

graniczną zmęczenia i liczbę cykli, dla której ta wartość występuje, możliwe jest 

wyznaczenie współczynnika kierunkowego k. 

 

𝑘 =
𝜎𝑎 − 𝑍𝐺

𝑙𝑜𝑔𝑁0 − 𝑙𝑜𝑔𝑁
 

 

(9)  

Równanie opisujące pochyloną część krzywej zmęczeniowej można również zapisać 

w układzie log σa, log N, gdzie po zastąpieniu lewej części wykresu linią prostą, przyjmuje 

ono postać: 

 

𝑏𝑙𝑜𝑔𝜎𝑎 + 𝑙𝑜𝑔𝑁 = 𝑏𝑙𝑜𝑔𝑍𝐺 + 𝑙𝑜𝑔𝑁0 

 

(10)  

Po usunięciu logarytmu równanie opisujące lewą część wykresu przyjmuje zaś postać: 

 

𝜎𝑎
𝑏𝑁 = 𝑍𝐺

𝑏𝑁0 

 

(11)  

Wartość współczynnika kierunkowego b tej części wykresu w układzie współrzędnych 

logarytmicznych wynosi: 

 (12)  
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𝑏 =
𝑙𝑜𝑔

𝑁0
𝑁

𝑙𝑜𝑔
𝜎𝑎
𝑍𝐺

 

 

Poniższy wykres [39] wykonano na przykładzie normalizowanej stali 45, dla której 

współczynniki kierunkowe nachylenia krzywej Wöhlera, w zależności od wyboru rodzaju 

skali równają się odpowiednio: k = 65 oraz b = 11. Wartość współczynnika b zależy od 

rodzaju materiału, rodzaju elementu, obecności karbu i zabiegów technologicznych, jakim 

poddano badane próbki. 

Warto zwrócić uwagę na fakt, że powyższy opis krzywej zmęczeniowej dotyczy materiałów, 

dla których obserwowana jest wartość graniczna zmęczenia Zg. Właściwości tej mogą nie 

wykazywać materiały, takie jak: stopy aluminium, stopy magnezu, niektóre gatunki 

wysokowytrzymałych stali stopowych oraz wszystkie metale w podwyższonych 

temperaturach i w warunkach działania korozji [39]. Poza przedziałem 104 a 107 liczby cykli 

wymagane jest uzupełnienie opisu krzywej zmęczeniowej o wartość wytrzymałości doraźnej 

Rm i dodatkowy opis dla liczby cykli N powyżej 107. 

Z uwagi na fakt, że przedmiotem analizy jest samolot PZL-130 TC-II Orlik wykonany 

w większości ze stopów aluminium, w niniejszej rozprawie rozpatrywany będzie obszar 

krzywej zmęczeniowej w zakresie liczby cykli od 104 do 107 lub więcej z utrzymaniem 

współczynnika kierunkowego nachylenia krzywej zmęczeniowej. Zakres ten jest możliwy 

do uzyskania podczas długotrwałych badań, a utrzymanie współczynnika kierunkowego dla 

liczby cykli powyżej 107 jest podejściem konserwatywnym, zapewniającym dostateczny 

poziom bezpieczeństwa. Zapewnia to przyrost uszkodzenia zmęczeniowego również dla 

cykli o niewielkich amplitudach. 



27 

 

Rys. 4. Wykres zmęczeniowy Wöhlera dla próbek obrotowo zginanych z normalizowanej 

stali 45 w układzie logarytmiczno – logarytmicznym [39] 

 

Liniowa hipoteza kumulacji uszkodzenia zmęczeniowego 

Uszkodzenie zmęczeniowe powstaje na skutek zmiany poziomów obciążenia 

oddziałujących na obiekt techniczny i mają charakter stochastyczny. Proces zmęczenia 

materiału ma charakter kumulacyjny, co oznacza, że z każdym cyklem obciążenia 

wyczerpywane są zasoby pracy. Krzywe zmęczeniowe Wöhlera charakteryzują 

wytrzymałość zmęczeniową materiałów lub wykonanych z nich konstrukcji. Dzięki krzywej 

zmęczeniowej dość łatwo można określić trwałość zmęczeniową konstrukcji obciążonej 

naprężeniem zmiennym o stałych wartościach charakterystycznych naprężenia (wartość 

średnia, amplituda). Znacznie trudniej jest oszacować trwałość konstrukcji obciążonej 

naprężeniem zmiennym o charakterze stochastycznym. 

Sposoby szacowania trwałości zmęczeniowej oparte na wykorzystaniu hipotez kumulacji 

uszkodzenia zmęczeniowego zostały opisane w wielu pozycjach literaturowych. Zbiór 

definicji zawarto w opracowaniu [45]. Przekrojowo omówiono w nim zbiór różnorodnych 

hipotez sumowania uszkodzenia zmęczeniowego: liniowe (np.: Palmgrena-Minera, 

Walgrena, Heilbacha), nielinowe (np.: Cortena-Dolana, Freudenthala-Hellera, Serensena), 

oparte na koncepcji linii uszkodzeń, w ujęciu odkształceniowym i energetycznym. 

Największą popularność w zastosowaniach inżynierskich zyskała hipoteza Palmgrena-

Minera. Stało się tak dzięki prostemu mechanizmowi i łatwości wykorzystania danych 
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materiałowych (krzywa Wöhlera, wyniki próby statycznego rozciągania) i informacji 

o obciążeniach (zapisy rejestratorów parametrów pracy, przyjęte lub standaryzowane widmo 

obciążeń). 

Liniowa hipoteza kumulacji uszkodzenia zmęczeniowego Palmgrena-Minera [40, 41], która 

mówi, że znając dopuszczalną liczbę cykli oraz liczbę zrealizowanych cykli na i-tym 

poziomie obciążenia, możliwe jest wyznaczenie wartości zużycia zmęczeniowego 

(cząstkowego uszkodzenia) Di. 

 

∑
𝑛𝑖
𝑁𝑖
=
𝑛1
𝑁1

𝑗

𝑖=1

+
𝑛2
𝑁2
+⋯+

𝑛𝑗

𝑁𝑗
 

 

(13)  

Graficzna reprezentacja hipotezy P-M została zaprezentowana na poniższym wykresie. 

Kolorowymi prostokątami zaznaczono liczbę zrealizowanych cykli ni odpowiednio na 

poziomie naprężenia σi, gdzie i = 1,2,3. Dla każdego z poziomów naprężenia zaznaczono 

również obwiednię cykli możliwych do realizacji N. 

 

 

Rys. 5. Ilustracja hipotezy kumulacji obciążenia Palmgrena-Minera 

 

Zgodnie z hipotezą Palmgrena-Minera całkowite uszkodzenie zmęczeniowe obiektu 

technicznego następuje w chwili, gdy 
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𝐷 =∑
𝑛𝑖
𝑁𝑖
= 1

𝑗

𝑖=1

 (14)  

 

Szacowanie uszkodzenia zmęczeniowego wykonuje się dla cykli na wszystkich j poziomach 

obciążenia. Przy założeniu, że badanym obiektem technicznym jest samolot a poziomy 

obciążenia to wartość współczynnika przeciążenia pionowego nz, możliwe jest wyznaczenie 

jego uszkodzenia zmęczeniowego . Warunkiem koniecznym do przeprowadzenia 

szacowania jest odpowiednia krzywa zmęczeniowa. 

Wykonywanie obliczeń na każdym rzeczywistym poziomie obciążenia jest możliwe, ale 

znacząco wydłuża zapis i zwiększa rozmiar tablicy obciążeń. W związku z tym obciążenia 

przyporządkowuje się do poziomów obciążenia o konkretnym zakresie. Przykładowym 

zakresem przyporządkowania obciążeń może być zakres o wartości nz = 0,5g. Liczba cykli 

przypadająca na dany zakres wyznaczana jest na podstawie zapisów pokładowego 

rejestratora parametrów lotu, zgodnie z przyjętą metodą zliczania cykli. 

Stosowanie hipotezy Palmgrena-Minera pozwala w łatwy i stosunkowo szybki sposób 

porównać ze sobą różne profile użytkowania, czy też stan wykorzystania zasobów trwałości 

zmęczeniowej. Pośród wielu innych hipotez dotyczących kumulacji uszkodzenia 

zmęczeniowego charakteryzuje się ona prostotą opisu [42]. Hipoteza ta w wielu swoich 

wariantach jest powszechnie przyjęta i stosowana w analizach inżynierskich, 

w szczególności dla stopów żelaza i aluminium. Stopy te są często dobrze przebadane 

i opisane krzywymi zmęczeniowymi S-N, opracowanymi przez organizacje standaryzacyjne 

[43] lub z wykorzystaniem własnych zasobów badawczych [44]. Zastosowanie hipotezy 

liniowej kumulacji uszkodzenia zmęczeniowego nie wymaga stosowania stałych 

wyznaczanych eksperymentalnie, co zniechęca inżynierów do stosowania alternatywnych 

hipotez kumulacji uszkodzenia zmęczeniowego. 

Według opisu w [46], na podstawie wieloletnich doświadczeń hipoteza liniowej kumulacji 

uszkodzenia zmęczeniowego Palmgrena-Minera czasami przewiduje trwałość zmęczeniową 

z wystarczającą dokładnością, innym razem prowadzi do błędnych wyników.  

Należy również zauważyć, że dla powyższej hipotezy nie ma znaczenia kolejność realizacji 

cykli zmęczeniowych zarejestrowanych podczas eksploatacji lub zrealizowanych w teście 

zmęczeniowym. Dla dowolnej kolejności przebiegu obciążenia, przy zachowaniu takiej 

samej liczby przejść pomiędzy poziomami obciążenia, otrzymany wynik powinien być taki 
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sam. W skrajnych przypadkach ta i inne wady hipotezy Palmgrena-Minera mogą być 

źródłem poważnych błędów w szacowaniu trwałości zmęczeniowej. Jednak łatwość 

stosowania, w dalszym ciągu może uzasadniać chęć szacowania trwałości zmęczeniowej 

z wykorzystaniem hipotezy liniowej kumulacji uszkodzenia Palmgrena-Minera, 

w szczególności na wstępnym etapie projektowania. 

 

Cykle obciążenia i metody ich zliczania 

Przebieg zmian poziomów obciążenia statków powietrznych rejestrowany jest za pomocą 

pokładowych rejestratorów parametrów lotu. W przypadku samolotów PZL-130 TC-II Orlik 

zastosowano cyfrowy system rejestracji parametrów lotu S2-3a produkcji ITWL [49].  

Zapisy w cyfrowych rejestratorach parametrów lotu powinny być wykonywane okresowo 

z częstotliwością przewyższającą szybkość zmian rejestrowanych wartości. Dla celów 

analiz trwałości zmęczeniowej należy je przetworzyć tak, aby sprowadzić zapis do przebiegu 

minimum-maksimum (min-max). Przebieg wartości ekstremalnych otrzymuje się przez 

usunięcie z ciągu wartości pośrednich lub powtarzających. Zabieg ten powoduje utratę 

informacji czasowej, co nie wpływa istotnie na dalszy tok analizy. 

Dla ograniczenia wielkości przetwarzanych zbiorów ciąg otrzymanych wartości 

ekstremalnych należy poddać filtracji, dzięki której ze zbioru zostaną usunięte zmiany 

obciążeń o nieistotnym zakresie. Istotność poziomów obciążenia określa się na podstawie 

indywidualnej analizy. Pozostały w wyniku przetwarzania zbiór sprowadza się do tablicy 

amplituda/średnia/liczba cykli np. zgodnie z algorytmem dla metody spadającej kropli (Rain 

Flow) [50, 52, 54]. W algorytmie Rain Flow, którego graficzną reprezentację pokazano na 

rys. 6, każdy cykl jest utożsamiany z kroplą wody skapującą z dachu.  

Przebieg algorytmu zliczania cykli dla tej metody ma następujący przebieg [51, 52, 53]: 

Niech 𝐶 oznacza rozważany zakres, 𝐶−1 poprzedni zakres sąsiadujący z 𝐶, zaś 𝑆𝑡=0 punkt 

początkowy przebiegu obciążenia. 

1. Odczytaj kolejną wartość maksimum (szczyt) lub minimum (dolina). 

Jeżeli odczytano wszystkie wartości ekstremalne przebiegu obciążenia przejdź do 

kroku (6). 

2. Jeśli jest mniej niż trzy punkty ekstremalne, przejdź do kroku (1).  

Utwórz zakresy C i C-1, używając trzech ostatnich szczytów i dolin, które nie zostały 

odrzucone. 

3. Porównaj wartości bezwzględne zakresów X i Y: 

a. jeżeli 𝐶 < 𝐶−1, przejdź do kroku (1); 
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b. jeżeli 𝐶 ≥ 𝐶−1, przejdź do kroku (4). 

4. Jeżeli zakres 𝐶−1 zawiera punkt początkowy 𝑆𝑡=0, przejdź do kroku (5); w przeciwnym 

razie policz 𝐶−1 jako jeden cykl; odrzucić wartość szczytu i doliny 𝐶−1 przejdź do 

kroku (2). 

5. Policz 𝐶−1 jako pół cyklu następnie odrzuć punkt początkowy (szczyt lub dolinę) 

w zakresie 𝐶−1 i przesuń punkt początkowy do drugiego punktu w zakresie 𝐶−1, wtedy 

przejdź do kroku (2). 

6. Policz każdy zakres, który wcześniej nie był liczony jako pół cyklu. 

 

 

Rys. 6. Przykład zliczania cykli metodą Rain Flow [50] 

 

Powyższy algorytm jest łatwo adaptowany do zapisu numerycznego, pozwala na utworzenie 

spójnej procedury automatycznego zliczania liczby cykli. 

Pomimo faktu, że algorytm wyznaczania liczby cykli Rain Flow zyskał znaczną 

popularność, używane są również inne popularne metody zliczania cykli zmęczeniowych 

[51]: 

− range-pair counting method (par zakresów); 

− racetrack counting method (metoda bieżni); 

− level-crossing counting method (przekroczeń ustalonej wartości); 

− peak counting method (zliczania lokalnych ekstremów). 
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Wpływ wartości średniej naprężenia na trwałość zmęczeniową 

Podczas użytkowania statków powietrznych mamy do czynienia ze złożonym stanem 

obciążeń, dotyczy to zarówno wieloosiowych stanów naprężenia, jak i znaczącej zmienności 

amplitudy i wartości średniej obciążenia [55]. O ile podczas projektowania konstrukcji SP 

można próbować sprowadzić do lokalnie dominującego jednego kierunku obciążenia (np.: 

pasy dźwigarów skrzydła, cięgła, węzły) to zmienność amplitudy σa i wartości średniej σm 

jest nieunikniona i całkowicie naturalna. Do szacowania trwałości zmęczeniowej 

w większości korzysta się z modeli materiałów (krzywych Wöhlera, S-N) wyznaczonych 

dla jednoosiowego stanu naprężenia przy współczynniku asymetrii cyklu R = – 1. Wymaga 

to sprowadzenia obciążeń do przebiegu wahadłowego z amplitudą ekwiwalentną σeq 

(transformowaną [60]) naprężenia. Zabieg ten pozwala na wykorzystanie podstawowej 

charakterystyki zmęczeniowej materiału do szacowania trwałości zmęczeniowej 

konstrukcji. 

 

Tab. 1. Wybrane modele naprężeniowe uwzględnienia wartości średniej naprężenia [60] 

Autor / Rok Model Autor / Rok Model 

Gerber 

1874 [61] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

= 1 − (
𝜎𝑚
𝑅𝑚
)
2

 
SWT 

1970 [67] 
𝜎𝑒𝑞 = √(𝜎𝑎 + 𝜎𝑚) ∙ 𝜎𝑎 

Goodman 

1899 [62] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

= 1 −
𝜎𝑚
𝑅𝑚

 
Walker 

1979 [67] 
𝜎𝑒𝑞 = (𝜎𝑚𝑎𝑥)

1−𝛾 ∙ 𝜎𝑎
𝛾 

Soderberg 

1930 [63] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

= 1 −
𝜎𝑚
𝑅𝑒

 
Bagci 

1983 [68] 

𝜎𝑒𝑞 =
𝜎𝑎

1 − (
𝜎𝑚
𝑅𝑒
)
4 

Smith 

1942 [64] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

=
1 −

𝜎𝑚
𝑅𝑚

1 +
𝜎𝑚
𝑅𝑚

 
Pawliczek 

2001 [69] 
𝜎𝑒𝑞 = 𝜎𝑎 + 𝜓𝜎(𝑁) ∙ 𝜎𝑚 

Marin 

1949 [65] 

𝜎𝑒𝑞 =
𝜎𝑎

√1 − (
𝜎𝑚
𝑅𝑚
)
𝑛

 Kwofie 

2001 [70] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

= 𝑒𝑥𝑝 (−𝛼 ∙
𝜎𝑚
𝑅𝑚
) 

Morrow 

1960 [66] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

= 1 −
𝜎𝑚
𝜎′𝑓

 
Gang Tao 

2007 [71] 

𝜎𝑎
𝜎𝑒𝑞

= 1 −
𝜎𝑚
𝜎𝑟

 

Oding  

[72] 
𝜎𝑒𝑞 = {

√2𝜎𝑎(𝜎𝑎 + 𝜎𝑚)

√2(𝜎𝑎 + 0,2𝜎𝑚)

0

 
σm > 0 

σm < 0; (σa + σm) > 0 

σa + σm < 0 

gdzie: 𝜎𝑎 – amplituda naprężenia, 𝜎𝑚 – wartość średnia naprężenia, 𝑅𝑚 – wytrzymałość na rozciąganie, 𝑅𝑒 – granica 

plastyczności, 𝜎′𝑓 – współczynnik wytrzymałości zmęczeniowej, 𝛼 – współczynnik wrażliwości materiału na wartość 

średnią, 𝜎𝑟 – naprężenie referencyjne uzależnione od stałej materiałowej 𝜂, 𝜓𝜎(𝑁) – współczynnik wrażliwości materiału 

na wartość średnią, 𝛾 – stała dopasowania krzywej 
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1.3. Intensywność eksploatacji statków powietrznych 

Średni profil użytkowania statku powietrznego 

Statki powietrzne użytkowane są zgodnie z właściwymi dokumentami normującymi ich 

eksploatację. W Polsce zasady pilotażu wpisane są do „Instrukcji użytkowania i techniki 

pilotowania”, w języku angielskim taki dokument to zwykle „aircraft flight manual”. 

Powyższe dokumenty zawierają wszelkie zakresy i ograniczenia eksploatacyjne 

w powiązaniu z zasadami pilotowania samolotu. 

Opisane w „Instrukcji użytkowania w locie” warunki graniczne użytkowania statku 

powietrznego nie gwarantują jednak, że każda z eksploatowanych maszyn będzie 

użytkowana w ten sam sposób. Różnice w użytkowaniu wynikają z wielu przyczyn m.in.:  

− przydziału rodzaju misji (przeloty, loty rozpoznawcze, walki powietrzne, akrobacja 

lotnicza); 

− obszaru użytkowania (loty nad rozległym lądem, operowanie z lotniskowców, loty 

w górach); 

− miejsca stacjonowania (baza lotnicza); 

− wprowadzenia ograniczeń eksploatacyjnych (np. z uwagi na wiek SP lub tempo zużycia). 

W związku z powyższym, na podstawie historii użytkowania floty statków powietrznych, 

buduje się średni profil użytkowania. Informacje o profilu opracowywane są na podstawie 

dokumentacji o realizowanych misjach oraz w oparciu o zapisy pokładowego rejestratora 

parametrów lotu. Zwykle głównym parametrem świadczącym o wytężeniu, a co za tym idzie 

zasobach pracy samolotu, świadczy przebieg współczynnika przeciążenia pionowego nz. 

Rejestratory starszego typu gromadziły wyłącznie liczbę przekroczeń poziomów nz na 

jednostkę czasu, jaką jest godzina lotu. Obecne rejestratory parametrów lotu pozwalają na 

ciągłą rejestrację przebiegu współczynnika przeciążenia we wszystkich trzech kierunkach 

z jednego lub więcej przeciążeniomierzy, rejestrację parametrów lotu jak: wysokość 

barometryczna, prędkość przyrządowa, kąty i prędkości zmiany kątów (przechylenia, 

pochylenia i odchylenia) oraz zapis wielu innych parametrów lotu wraz z sygnałami 

z czujników odkształceń. Na podstawie zapisów każdego z rejestratorów buduje się 

indywidualny profil użytkowania. Profil z pojedynczego egzemplarza SP, jak wspomniano 

powyżej, może wprowadzać błędny pogląd na średni profil użytkowania całej floty, przez 

co może znacząco zaniżać lub zawyżać postrzeganie dostępnych zasobów pracy. 
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Mając do dyspozycji zapis parametrów lotu ze wszystkich eksploatowanych SP danego typu, 

możliwe jest zbudowanie średniego profilu użytkowania. Ważne jest również, aby zapisy 

zgromadzone w przetwarzanej bazie danych miały jak największy współczynnik pokrycia 

danych. Współczynnik pokrycia danych jest parametrem, charakteryzującym liczność 

(długotrwałość) zapisów względem czasu trwania wszystkich, wykonanych przez statki 

powietrzne danego typu, lotów. Im wyższa wartość współczynnika pokrycia danych, tym 

większa pewność dobrego odwzorowania średniego profilu użytkowania. 

Średni profil użytkowania może zmieniać się z czasem, co jest związane z: 

− zmianą poziomu wyszkolenia pilotów; 

− zmianą przeznaczenia (wybór rodzaju misji); 

− modernizacją konstrukcji; 

− zmianą liczby eksploatowanych SP; 

− wiekiem (zużyciem) SP. 

Na poniższym wykresie przedstawiono literaturowy [57] przykład manewrowego profilu 

obciążeń dla samolotu jednosilnikowego o specjalnym profilu użytkowania. Widoczne są na 

nim linie stanowiące obwiednię na bazie skumulowanej liczby przekroczeń amplitudy 

obciążenia an względem wartości dopuszczalnej amplitudy an LLF. 

 

 

Rys. 7. Manewrowe spektrum użytkowania samolotu jednosilnikowego o specjalnym 

profilu użytkowania [57] 
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Zastępcze standaryzowane sekwencje obciążenia 

Trwałość elementów strukturalnych konstrukcji znacząco zależy od sekwencji obciążenia. 

Wykorzystanie blokowego obciążenia może nie spełniać dostatecznie oczekiwań 

dotyczących dokładności szacowania trwałości zmęczeniowej. Najlepszym sposobem na 

przygotowanie sekwencji obciążeń jest przeprowadzenie badań, które dadzą odpowiedź, jak 

użytkowana jest badana konstrukcja. Badania takie wiążą się z dość dużymi kosztami, 

szczególnie w wypadku konstrukcji lotniczych. Z tego powodu często są nieosiągalne dla 

niewielkich ośrodków badawczych czy też ośrodków akademickich. W ramach programów 

badawczych prowadzonych przez renomowane ośrodki badawcze powstały standaryzowane 

sekwencje obciążeń. Są one dziś dość powszechnie stosowane dla potrzeb potwierdzania 

trwałości konstrukcji lub porównywania zasobów trwałości przy zastosowaniu różnych 

materiałów, lub zmian konstrukcyjnych. 

Stosowanie standaryzowanych sekwencji obciążenia jest rekomendowane w poniższych 

przypadkach [58]: 

− szacowanie trwałości zmęczeniowej próbek lub elementów konstrukcyjnych 

wykonanych z różnych materiałów lub w różnej technologii; 

− optymalizacja części maszyn i konstrukcji; 

− określanie granicznych obciążeń podczas wstępnego projektowania; 

− ocena metod zwiększających trwałość zmęczeniową; 

− weryfikacja modeli oceny trwałości zmęczeniowej i propagacji pęknięć; 

− ocena rozrzutu wyników dla testów zmęczeniowych; 

− współpraca z innymi ośrodkami badawczymi podczas badań nad trwałością 

zmęczeniową i rozwojem pęknięć zmęczeniowych; 

− badania prototypów zanim pozyskane zostaną rzeczywiste przebiegi obciążeń 

eksploatacyjnych; 

− weryfikacji i oceny własnych sekwencji obciążeń eksploatacyjnych. 
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Tab. 2. Wybrane przykłady zastosowania standaryzowanych sekwencji obciążenia [59] 

Nazwa 
Zakres 

użyteczności 
Zakres oceny 

Opis sekwencji 

obciążenia 

Liczba 

cykli 

Okres 

eksploatacji 

Rok 

wydania 

TWIST 
samoloty 

transportowe 

moment gnący 

u nasady 

skrzydła 

stała, dodatnia 

wartość średnia 

dla podmuchów, 
zawiera cykl ZPZ 

402 000 
4000 

lotów 
1973 

miniTWIST  
skrócony  
TWIST 

moment gnący 
u nasady 

skrzydła 

usunięto cykle  
o małej 

amplitudzie 

62 000 
4000 
lotów 

1976 

GAUSSIAN 
ogólnego 

zastosowania, 

losowy przebieg 

losowy, duża 

zmienność 

zakresu  
(3 poziomy 

nieregularności, I) 

I = 0,99 – σm
const. 

I = 0,70 
– niewielkie zmiany σm 

I = 0,33 
– znaczne zmiany σm 

1,0×107 

1,4×106 

 

3,3×106 

nie oznaczono 1977 

FALSTAFF 
samoloty 

myśliwskie 

obciążenia 

u nasady 

skrzydła 

spektrum 
manewrowe 

o dużej 

zmienności σm, 

zawiera cykl ZPZ 

18 000 
200 

lotów 
1979 

HELIX / 
FELIX 

śmigłowce, 

połączenia i węzły 
wirnika nośnego 

zginanie łopat 

wirnika 
nośnego 

bloki obciążeń, 

zmienna 
amplituda 

i wartość średnia 

2,3×106 
2,1×106 

140 
lotów 

1983 

ENSTAFF 

FALSTAFF 

oraz zmienność 

temperatury 

obciążenia 

u nasady 

skrzydła 

FALSTAFF 

6 poziomów 

temperatury 

18 000 
200 

lotów 
1987 

Cold 
TURBISTAN 

tarcze sprężarek 

niskiego ciśnienia 

silników 
turbinowych 

samolotów  

bojowych 

dyski turbin 
gazowych 

cykle w wysoką 
wartością średnią  

bez ściskania 

7 700 
3 200 

1 000 

100 
lotów 

1987 

Hot 
TURBISTAN 

tarcze turbin 

silników 

turbinowych 
samolotów  

bojowych 

dyski turbin 
gazowych 

jw. 

z kontrolowaną 

okresowością, 
różna wartość 

średnia 

8 200 
100 

lotów 
1990 

WASH 
platformy  

morskie 

elementy 

konstrukcyjne 

6 poziomów 

intensywności 
5,0×105 1 rok 1990 

CARLOS 
obciążenia 

pojazdów (3 osie) 

elementy  

pojazdów 

obciążenia 

losowe, 

fragmentaryczne 

zmiany wart. 
średniej, 

5 typów dróg 

136 000 

95 200 
84 000 

40 000 km 1990 

WISPER / 

WISPERX 
turbiny wiatrowe 
(X – wer. skrócona) 

poprzeczne  

zginanie łopat 

bloki obciążeń ze 

stałą wartością 

średnią  

132 700 

12 800 
2 miesiące 1991 

WAWESTA 
napędy  

w hutnictwie 

komponenty  

napędów 

bloki obciążeń po  

10 000 obrotów 
28 200 1 miesiąc 1989 
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Nalot ekwiwalentny – definicje i przykłady zastosowania 

Nalot ekwiwalentny w polskim lotnictwie wojskowym jako wskaźnik zużycia zasobów 

pracy statku powietrznego pojawił się wraz z przyjęciem do eksploatacji samolotów 

obsługiwanych według stanu technicznego. Były to samoloty MiG-29 pozyskane 

z niemieckich sił powietrznych oraz zakupione w USA samoloty F-16. 

W obydwu przypadkach znaczenie nalotu ekwiwalentnego jest podobne, jednak na innej 

podstawie go zdefiniowano. Miarą nalotu ekwiwalentnego są ekwiwalentne godziny lotu 

(ang. EFH – equivalent flight hours) w odróżnieniu od nalotu rzeczywistego (AFH – actual 

flight hours) naliczanego wg chronometrażu. Obydwie miary łączy współczynnik 

intensywności użytkowania zdefiniowany jako proporcja 

 

𝑘𝑖𝑒 =
𝐸𝐹𝐻

𝐴𝐹𝐻
 

 

(15)  

Co oznacza, że dla: 

𝑘𝑖𝑒 = 1 – samolot użytkowany zgodnie z przyjętym w procesie projektowania 

profilem użytkowania; 

𝑘𝑖𝑒 > 1 – samolot użytkowany intensywniej od przyjętego w procesie projektowania 

profilu użytkowania; 

𝑘𝑖𝑒 < 1 – samolot użytkowany mniej intensywnie niż przyjęty w procesie 

projektowania profil użytkowania. 

 

Co do zasady, w obydwu przypadkach nalot ekwiwalentny wyznaczony w EFH mówi 

o rzeczywistym, tj. opartym na rzeczywistym profilu użytkowania, wyczerpywaniu zasobów 

pracy statku powietrznego. W obydwu przypadkach samoloty są indywidualnie 

monitorowane a zasoby pracy określane okresowo na podstawie zapisów z pokładowych 

rejestratorów parametrów lotu. Najważniejsza różnica polega na przyjętym modelu 

zużywania zasobów pracy. 

W przypadku samolotów F-16 oparto się na modelu liniowej mechaniki pękania. 

W płatowcu, na podstawie pełnoskalowej próby zmęczeniowej (FSFT) zdefiniowano punkty 

kontrolne oraz odpowiednio dla każdego z nich opracowano modelowe krzywe rozwoju 

pęknięć zmęczeniowych. Przyjęto, że w zależności od współczynnika charakteryzującego, 

wyznaczanego na podstawie indywidualnego monitorowania statku powietrznego (IAT), 

informacji o rodzaju realizowanych misji, rozwój pęknięć zmęczeniowych następuje po 
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jednej z trzech krzywych (rys. 8) opisujących tempo rozwoju pęknięcia. Wyboru krzywej 

dokonuje się okresowo na podstawie aktualizacji Durability and Damage Tolerance Analysis 

(DADTA) oraz Force Structural Maintenance Plan (FSMP) zgodnie z [74] lub jego nowszą 

wersją.  

Dysponując zapisami przebiegu użytkowania, analizę rozwoju pęknięcia można prowadzić 

również lot po locie, wykorzystując bezpośrednio przebieg czasowy obciążenia. Do tego 

zadania można użyć dostępnych narzędzi jak programy do obliczeń rozwoju pęknięć 

zmęczeniowych [75, 76]. Zastępczą krzywą rozwoju pęknięcia zmęczeniowego skleja się 

z odcinków wg profilu użytkowania. Wymaga to jednak stałej aktualizacji informacji 

o przebiegu lotu oraz innych wskaźników np. masy startowej, tempa zużycia paliwa, 

obecności i rodzaju podwieszeń. 

 

 

Rys. 8. Krzywe rozwoju pęknięć zmęczeniowych dla różnych profili użytkowania [73] 

 

W połączeniu z analizą ryzyka i szerokim zakresem badań nieniszczących (NDT) jest to 

obecnie powszechnie stosowany model dla statków powietrznych eksploatowanych wg 

stanu technicznego i zaprojektowanych zgodnie z filozofią tolerowanego uszkodzenia. 

Inne podejście, w celu osiągnięcia podobnego efektu, zastosowano dla samolotów MiG-29 

w niemieckich siłach powietrznych (Luftwaffe). Dla nich, na podstawie badań producenta 

wyznaczono standardowy profil użytkowania, i z wykorzystaniem odpowiedniego 

wykładnika prowadzono analizy wyczerpywania zasobów pracy każdego z MiG-29 we 
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flocie Luftwaffe. Po przeniesieniu i wdrożeniu do Sił Powietrznych RP przejęto częściowo 

metodologię niemiecką w zakresie nadzoru nad eksploatacją wg stanu technicznego. Braki 

w zakresie źródeł i wartości wykładnika krzywej zmęczeniowej uzupełniono za pomocą 

badań własnych w ITWL, stosując inżynierię odwrotną. Zasady przyjęte dla samolotów 

„niemieckich” przyjęto równolegle również na egzemplarzach „polskich” i „czeskich”.  

Podobne podejście jednak już z zastosowaniem pełnej metodologii opracowanej w ITWL 

postanowiono wdrożyć na innych samolotach eksploatowanych wg stanu technicznego 

w Siłach Zbrojnych RP. Przykładem dalszych prac są badania wykonane na samolocie  

PZL-130 TC-II Orlik oraz Su-22 w szczególności na egzemplarzach UM3K. Samoloty te 

objęto szerokimi badaniami łącznie z opracowaniem i realizacją pełnoskalowej próby 

zmęczeniowej.  
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2. Teza i cel pracy 

2.1. Teza 

Eksploatacja statków powietrznych to długotrwały i skomplikowany proces. Ponieważ 

zjawisko zmęczenia materiału limituje trwałość konstrukcji, konieczne jest wprowadzenie 

takich zasad eksploatacji, aby osiągnąć wysoki poziom bezpieczeństwa. Eksploatacja 

według zasady bezpiecznej trwałości (ang. safe life) zakłada ograniczenie czasu eksploatacji 

do okresu, w którym prawdopodobieństwo powstania uszkodzenia jest akceptowalnie 

niskie. Powszechną miarą do oceny „zużywania się” statku powietrznego podczas 

eksploatacji jest jego nalot. Wspólnie z liczbą lądowań i latami eksploatacji, te trzy 

parametry są podstawą oceny zasobów pracy statków powietrznych. Tak zdefiniowane 

miary, powszechnie nazywane resursami statków powietrznych, poza niewątpliwą zaletą 

polegającą na prostocie i łatwości stosowania mają poważną wadę.  

Wadą określania zużycia się statku powietrznego na podstawie czasu lotu jest jednakowe 

traktowanie wszystkich stanów lotnych bez analizy faktycznego zużywania się zapasów 

trwałości. Bez specjalnych dowodów można stwierdzić, że lot poziomy samolotu 

w spokojnej atmosferze generuje znacznie mniej obciążeń zmiennych na godzinie lotu od 

lotu akrobacyjnego. Dlatego używanie czasu lotu do oceny zużycia zmęczeniowego 

konstrukcji jest w tym przypadku mało precyzyjne. Chcąc zapewnić odpowiedni poziom 

bezpieczeństwa przy używaniu mało precyzyjnej miary, konieczne jest stosowanie wysokich 

współczynników bezpieczeństwa. W efekcie możliwa jest sytuacja, że samolot 

z wyczerpanym resursem będzie posiadał duży niewykorzystany zasób pracy. Wycofanie 

z eksploatacji takiego statku powietrznego jest wysoce nieekonomiczne. Problem ten 

dostrzeżono na świecie i podjęto starania, aby bezpiecznie eksploatować SP, wykorzystując 

w większym stopniu posiadane zasoby pracy. Ponieważ obecnie eksploatowane samoloty 

wojskowe są wyposażone w cyfrowe rejestratory parametrów lotu, to możliwe jest 

wykorzystanie ich zapisów do stworzenia lepszej od nalotu miary określającej zmęczeniowe 

zużywanie się konstrukcji statku powietrznego.  

 

W ramach rozprawy przyjęto następującą tezę naukową: 

 

„Nalot ekwiwalentny jest lepszą miarą wykorzystania zasobu pracy struktury statku 

powietrznego niż godziny lotu” 
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W niniejszej pracy zaproponowano zastosowanie tzw. nalotu ekwiwalentnego do opisu 

wykorzystywania się zasobów pracy struktury statku powietrznego. Nalot ekwiwalentny 

rozumiany jako czas lotu zmodyfikowany, w taki sposób, aby reprezentował także sposób 

realizacji tego lotu ze względu na intensywność działających na strukturę obciążeń. W tym 

celu każdą godzinę lotu porównuje się z pewnego rodzaju lotem wzorcowym i określa się 

zużycie zmęczeniowe, jakie zakumulowała struktura statku powietrznego w danym locie 

w porównaniu do lotu wzorcowego.  

Zaproponowane powyżej rozważania i teza pracy są prawdziwe dla wszystkich statków 

powietrznych. Niemniej jednak opracowanie metodyki wyznaczania nalotu ekwiwalentnego 

jest zawężone do konkretnego typu statku powietrznego. Wynika to głównie z unikalności 

budowy każdego SP oraz indywidualnego sposobu użytkowania. W niniejszej rozprawie 

przedstawiono sposób wyznaczenia nalotu ekwiwalentnego dla samolotów PZL-130 TC-II 

Orlik. Do pomiaru intensywności obciążeń wykorzystano zapisy pokładowych rejestratorów 

parametrów lotu. Podstawą analizy intensywności działających podczas lotu obciążeń był 

sygnał przeciążenia pionowego nz. Dodatkowo wykorzystano również inne sygnały do 

automatycznego rozpoznawania momentu startu i lądowania. 

 

2.2. Cel pracy 

Celem pracy było opracowanie metody pozwalającej na opis tempa wyczerpywania się 

zasobu pracy struktury samolotu PZL-130 TC-II Orlik na podstawie analizy zapisów 

rejestratora parametrów lotu.  

W celu realizacji zdefiniowanego powyżej celu głównego należało zrealizować cele 

cząstkowe: 

− pomiary obciążeń samolotu w różnych fazach lotu; 

− analizę profilu użytkowania samolotów przez użytkownika; 

− pełnoskalową próbę zmęczeniową; 

− ciągłe monitorowanie obciążeń struktury; 

− badania laboratoryjne wytrzymałości materiałów. 

Pełnoskalowa próba zmęczeniowa struktury samolotu jest niezbędnym elementem pracy, 

w wyniku której określono w sposób doświadczalny rzeczywistą trwałość zmęczeniową 

struktury samolotu. 

Aby zrealizować próbę zmęczeniową, w prawidłowy sposób, struktura samolotu musi być 

obciążana analogicznie do obciążeń działających podczas rzeczywistego lotu. Wyznaczenie 
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obciążeń działających na konstrukcję podczas lotu możliwe jest w sposób analityczny, za 

pomocą modelowania numerycznego lub poprzez bezpośredni pomiar obciążeń. 

Zdecydowano się na bezpośredni pomiar obciążeń w locie. Realizacja pomiarów 

poprzedzona była zabudową dedykowanej aparatury pomiarowej składającej się m.in. 

z rejestratora badawczego i czujników tensometrycznych. Analiza obciążeń na podstawie 

zarejestrowanych wskazań przez czujniki tensometryczne była możliwa po wykonaniu 

skalowania polegającego na wyznaczeniu zależności pomiędzy wskazaniami tensometrów 

i działającymi obciążeniami [96]. 

Dzięki wykonaniu próby zmęczeniowej samolotu jest możliwe wyznaczenie jego trwałości 

dla określonych, wzorcowych obciążeń. 
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3. Nalot ekwiwalentny samolotów PZL-130 TC-II Orlik 

Przedmiotem badań jest samolot PZL-130 TC-II Orlik, jednosilnikowy dolnopłat 

o konstrukcji metalowej półskorupowej. Wyposażony jest w podwozie chowane, 

trójpunktowe z kółkiem przednim. Okucia jego podstawowych zespołów konstrukcji są 

wykonane ze stopów aluminium AW2024 lub stali 30HGSA. Przeznaczony jest do szkolenia 

pilotów wojskowych samolotów odrzutowych. PZL-130 TC-II Orlik przystosowany jest do 

lotów z dużymi współczynnikami przeciążenia pionowego nz, w zakresie od – 3g do + 7g. 

Kabinę samolotu wyposażono w dwa fotele wyrzucane Martin-Baker Mk PL11B. 

Wersja TC-II jest to zmodernizowany samolot PZL-130 oparty na kadłubie wersji TC-I 

i nowym zmienionym skrzydle. Samolot ten zyskał również nowy silnik Pratt & Whitney 

of Canada PT6A-25C i nowe czterołopatowe śmigło. 

Podczas przeprowadzonych badań dla PZL-130 TC-II Orlik, ustalony został sposób ich 

dotychczasowej eksploatacji. Określono go na podstawie uśrednionej eksploatacji floty 

samolotów, a opracowana na tej podstawie sekwencja obciążeń została wykorzystana do 

realizacji pełnoskalowej próby zmęczeniowej jego struktury. Podstawowe zespoły 

konstrukcyjne płatowca pokazano na rys. 9. 

 

 

Rys. 9. Główne zespoły samolotu PZL-130 TC-II Orlik [79]  
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Elementy strukturalne samolotu Orlik (wręgi, żebra, podłużnice, pokrycie i usztywnienia) 

[79], biorące udział w przenoszeniu obciążeń, łączone są metodą nitowania oraz tylko do 

usztywnień zgrzewania punktowego. Konstrukcja ta jest oparta na koncepcji bezpiecznego 

uszkodzenia fail-safe. Pokrywki i wzierniki umożliwiają dostęp do wszystkich elementów 

i powierzchni wewnętrznych. Struktura umożliwia łatwą obsługę i remonty. 

W zależności od masy samolotu przewidziano różne zakresy eksploatacyjne współczynnika 

przeciążenia pionowego nz. Przedziały wartości masy i odpowiadające im współczynniki nz 

podano w tab. 3. 

 

Tab. 3. Podstawowa charakterystyka samolotu na podstawie Instrukcji Użytkowania 

i Techniki Pilotowania Samolotu PZL-130 TC-II ORLIK [80] 

Ograniczenia masy 

max. masa do startu 2 700 kg 

max. masa do lądowań 2 700 kg 

max. masa z zerowym paliwem 2 050 kg 

masa samolotu pustego 1 825+50 kg 

Stan załadowania 

dwóch pilotów, pełne zbiorniki wewnętrzne 2 150 kg 

dwóch pilotów, pełne zbiorniki wewnętrzne i zewnętrzne 2 400 kg 

Graniczne współczynniki przeciążenia 

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-II 

przystosowano 14 samolotów. Zmodernizowaną flotę wykorzystuje się do lotów szkolnych 

w 42. Bazie Lotnictwa Szkolnego oraz do akrobacyjnych lotów pokazowych zespołu 

ORLIK. W roku 2021 zakończono modernizację do wersji TC-II kolejnych 12 egzemplarzy. 

W samolotach tych zastosowano modyfikacje, które uwzględniają doświadczenia dotyczące 

uszkodzeń zmęczeniowych zgromadzone podczas pełnoskalowej próby trwałości 

zmęczeniowej. Obecnie w Siłach Zbrojnych RP znajduje się 28 samolotów PZL-130 TC-II 

Orlik, które eksploatowane są wg stanu technicznego. Planowany okres ich użytkowania to 

30 lat przy jednoczesnym resursie technicznym o wartości 12 000 godzin lotu. 

Na każdym z 28 eksploatowanych obecnie samolotów Orlik zainstalowano pokładowy 

system rejestracji parametrów lotu S2-3a [49]. Za jego pomocą rejestrowane jest wiele 

parametrów lotu, przy czym z punktu widzenia treści niniejszej pracy najważniejszym 

rejestrowanym parametrem jest współczynnik przeciążenia pionowego nz. Parametr ten jest 
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zapisywany w każdym locie z częstotliwością 16 razy na sekundę, w oparciu o sygnał 

z czujnika przeciążenia. Na podstawie zapisów „lot po locie” prowadzone są analizy zmiany 

obciążenia konstrukcji zgodnie z zakresem i liczbą cykli. 

 

3.1. Ogólny opis koncepcji wyznaczania nalotu ekwiwalentnego dla samolotów 

PZL-130 TC-II Orlik 

Długoletnia eksploatacja statków powietrznych, wspomagana analizą profilu użytkowania, 

wymaga prowadzenia wielu badań i odpowiedniego zarządzania zasobami pracy. Jednym 

z elementów procesu jest indywidualne monitorowanie (IAT) każdego z użytkowanych 

egzemplarzy SP. Jest to możliwe dzięki zastosowaniu pokładowych rejestratorów 

parametrów lotu. Posiadając w zasobach informatycznych zapis eksploatacji floty 

użytkowanych samolotów, możliwa jest okresowa lub nawet ciągła aktualizacja 

indywidualnego profilu użytkowania i porównywanie go z profilem wzorcowym, dla 

którego wyznaczono trwałość zmęczeniową statku powietrznego. 

Aktualizacja profilu użytkowania, w celu korzystniejszego zarządzania zasobami jego 

pracy, jest eksploatacją z wykorzystaniem nalotu ekwiwalentnego. Wprowadzenie nalotu 

ekwiwalentnego wymaga zastosowania wskaźników, za pomocą których profile 

użytkowania zostaną porównane. W analizowanym przypadku, dla PZL-130 TC-II Orlik 

wskaźnikami, które zastosowano, są: 

− udowodniona w pełnoskalowej próbie zmęczeniowej trwałość zmęczeniowa; 

− sekwencja obciążeń zastosowana podczas pełnoskalowej próby zmęczeniowej, 

wyznaczona na podstawie średniego profilu użytkowania samolotów PZL-130; 

− przyjęta krzywa zmęczeniową S-N. 

Trwałość samolotów PZL-130 TC-II Orlik, udowodniona w pełnoskalowej próbie 

zmęczeniowej oraz sekwencja obciążeń [84], zostały pozyskane w toku prac Instytutu 

Technicznego Wojsk Lotniczych i PZL Warszawa - Okęcie w okresie realizacji projektu 

mającego na celu modernizację oraz wprowadzenie eksploatacji wg stanu technicznego. 

Pozostałym do wyznaczenia wskaźnikiem jest współczynnik kierunkowy (wykładnik 

potęgi) we wzorze przyjętej krzywej zmęczeniowej. W zależności od jego wartości 

liczbowej zmianie ulegnie wpływ wielkości cykli zmęczenia na oszacowane ekwiwalentne 

zużycie zasobów pracy. Wartość współczynnika kierunkowego krzywej S-N zależy od 

doboru próbek w teście wytrzymałościowym, rodzaju materiału, jego obróbki plastycznej 

oraz rodzaju obróbki powierzchniowej. 
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W przypadku przyjętego obiektu badań, jakim jest statek powietrzny, konieczne jest 

znalezienie współczynnika kierunkowego krzywej zmęczeniowej, odpowiadającego całemu 

złożonemu z wielu elementów układowi. Proste użycie krzywej zmęczeniowej wyznaczonej 

w badaniach może okazać się niewystarczające. 

 

3.2. Próba zmęczeniowa samolotu jako odniesienie dla obciążeń eksploatacyjnych 

Zwieńczeniem przeprowadzonych prac projektowych i najważniejszym dowodem, 

potwierdzającym trwałość statku powietrznego, jest pełnoskalowa próba trwałości 

zmęczeniowej. Osiągnięta na jej podstawie trwałość stanowi kluczowy dowód, za pomocą 

którego podejmowane będą decyzje związane z docelową eksploatacją badanego SP. 

Obecnie dla samolotów wojskowych, które mają zostać wprowadzone do eksploatacji, 

wykonuje się co najmniej jedną próbę dowodową tego typu [81, 85]. Dla najbardziej 

zaawansowanych programów związanych z wprowadzeniem nowej techniki lotniczej 

różnego typu pełnoskalowe próby wykonuje się na kilku lub więcej egzemplarzach, czego 

przykładem są badania samolotu F-35 [82]. 

Podobne badania, jednak zwykle w bardziej ograniczonym zakresie, wykonuje się dla 

modernizowanych statków powietrznych lub dla tych, którym postanowiono wprowadzić 

eksploatację według stanu technicznego czy też wydłużyć okres ich eksploatacji [83, 86, 

87]. Ten sposób postępowania postanowiono również przyjąć w przypadku samolotu PZL-

130 TC-II Orlik. 

W związku z sukcesem, jakim okazała się wcześniejsza modernizacja samolotów Orlik 

o numerach 047 i 037 oraz z potrzebami szkolenia pilotów wojskowych, podjęto decyzję 

o modernizacji kolejnych czternastu TC-I do standardu TC-II. Wraz z modernizacją 

samolotów podjęto decyzje o wyzerowaniu ich resursów. Przyjęto, że nowy resurs 

wszystkich PZL-130 TC-II Orlik zostanie nadany na podstawie testu zmęczeniowego 

wykonanego na płatowcu wycofanym z eksploatacji i zmodernizowanym w analogiczny 

sposób. 

Uruchomienie pełnoskalowej próby zmęczeniowej wymagało przeprowadzenia szerokiego 

zakresu badań, które począwszy od przyjęcia założeń, poprzez badania w locie i analizy 

teoretyczne, doprowadziły 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 badań była analiza 

programów szkolenia lotniczego pod kątem identyfikacji stanów lotu samolotów PZL-130 

Orlik na potrzeby opracowania średniego profilu ich użytkowania. Przedmiotem badań były 

dokumenty wprowadzone do użytku służbowego w Siłach Zbrojnych RP: 

1. Tymczasowy program szkolenia lotniczego na samolocie PZL-130 TC Orlik 

wprowadzony do użytku w lotnictwie Sił 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 latającego Sił Powietrznych RP na samolot PZL-130  

TC-II Orlik zmodernizowany z wersji TC-I. 

W ramach przeprowadzonych badań wykonano analizę ćwiczeń i misji realizowanych na 

różnych etapach szkolenia lotniczego przez pilotów i instruktorów w zróżnicowanych 

warunkach atmosferycznych oraz porze dnia. Określono rzeczywiste zakresy dla manewrów 

realizowanych podczas użytkowania samolotu zarówno w lotach szkolnych, jak 

i akrobacyjnych. Na podstawie przeanalizowanych programów szkolenia przygotowane 

zostały zestawienia ćwiczeń i misji. Zestawienia przygotowano zarówno dla pilotów 

bojowych samolotów odrzutowych, jak i dla pilotów realizujących szkolenie ukierunkowane 

na lotnictwo transportowe. W sprawozdaniu [84] zamieszczono zestawienia tabelaryczne 

prowadzonych manewrów i częstości ich realizacji. Statystyki realizacji manewrów 

powinny zostać odzwierciedlone w programie lotów doświadczalnych na potrzeby 

przygotowania sekwencji obciążeń do testu zmęczeniowego, tak aby była możliwość 

właściwego określenia widma obciążeń konstrukcji i w konsekwencji budowy sekwencji 

obciążeń do próby dowodowej. 

 

Profil obciążeń eksploatacyjnych samolotu PZL-130 

Wstępny profil obciążenia został wykonany na podstawie zapisów przebiegu współczynnika 

przeciążenia pionowego nz, zarejestrowanego przez pokładowe rejestratory parametrów lotu 

na samolotach PZL-130 Orlik [91, 104]. Pod uwagę wzięto zapisy z wersji TC-I oraz TC-II. 

Do analizy użyto zapisów z okresu od 1996 do 2009 roku obejmujących: 25 977 godzin lotu 

z 41 352 lotów. Na podstawie przeprowadzonej analizy wykonano zestawienia tabelaryczne 

liczności cykli z uwzględnieniem amplitudy i wartości średniej. W ramach badań 

przeprowadzono analizy porównawcze pomiędzy wersjami TC-I i TC-II oraz w celu 
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ograniczenia liczby analizowanych plików, dla osiemnastu najczęściej wykonywanych na 

wersji TC-I ćwiczeń. 

Analizę najczęściej wykonywanych ćwiczeń opracowano na podstawie zapisu: 9 557 godzin 

lotu z 16 452 lotów. W grupie wybranych lotów znalazły się następujące ćwiczenia: 

− loty po kręgu (cztery ćwiczenia), nalot: 1 417 FH, 3 685 lotów; 

− trasy (siedem ćwiczeń), nalot: 3 998 FH, 4 899 lotów; 

− pilotaż podstawowy (cztery ćwiczenia), nalot: 1 755 FH, 3 098 lotów; 

− pilotaż średni (cztery ćwiczenia), nalot: 2 385 FH, 4 770 lotów. 

Poniżej zamieszczono wynik analiz w postaci graficznej. Cykle zostały zliczone metodą 

Rain Flow. 

 

 

 

 

Rys. 10. Porównanie profilu użytkowania dla osiemnastu najczęściej wykonywanych 

ćwiczeń na samolotach w wersji TC-I z profilem średnim na 1 000 godzin lotu 
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Rys. 11. Porównanie średniego profilu użytkowania samolotów PZL-130  

w wersji TC-I i TC-II na 1 godzinę lotu 

 

Rozwinięciem badań, wykonanych w ramach wstępnego rozpoznania zagadnienia, były 

prace nad wyznaczeniem średniego profilu użytkowania samolotów PZL-130, które 

mogłoby zostać użyte do przygotowania sekwencji obciążeń w teście dowodowym. Dalsze 

prace objęły: 

− analizę statystyczną rodzajów lotów; 

− określenie średniej liczby lądowań przypadających na godzinę lotu; 

− określenie średniej liczby korkociągów przypadających na godzinę lotu; 

− określenie średniej liczby cykli przeciążenia pionowego nz przypadających na godzinę 

lotu. 

Wyznaczony, na podstawie powyższych elementów średni profil użytkowania w locie, stał 

się bazą do przygotowania sekwencji obciążeń dla pełnoskalowej próby zmęczeniowej [92]. 

Źródłem informacji o dotychczasowym użytkowaniu samolotów PZL-130 była baza 

zapisów lotów, które wykonano do 2009 roku. Do badań zakwalifikowano około 41 tysięcy 

zweryfikowanych plików. W każdym pliku oznaczono moment startu i lądowania. 

Ograniczony w ten sposób zasób bazy lotów obejmował 25,8 tysiąca godzin lotu, 

ograniczonych momentem startu i lądowania. Analizowane pliki stanowią zapis realizacji 

85 oznaczonych ćwiczeń. 
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Źródłem informacji o statystyce lądowań, przyjętym w procesie przygotowania sekwencji 

obciążeń, był System informatycznego wsparcia eksploatacji wojskowych statków 

powietrznych SI SAMANTA [106]. Na podstawie danych w nim zgromadzonych określono 

nalot i liczbę lądowań dla każdego samolotu PZL-130 eksploatowanego w okresie objętym 

analizą. Analiza objęła łącznie 34 tysiące godzin lotu, na które przypadło niemal 71 tysięcy 

lądowań. Na podstawie wcześniejszej analizy zapisów lotów przyjęto poprawkę na czas lotu 

wpisany do SI SAMANTA. Celem wprowadzonej zmiany było usunięcie czasu 

obejmującego procedury naziemne, który standardowo zawarty jest w raportach 

chronometrażu. Wartość poprawki wynosi ok. 10%. Na skutek wprowadzonej zmiany, 

liczba lądowań określona została wzorem: 

 

𝐿1̅ =
∑𝐿

𝑆𝐼 𝑆𝑎𝑚𝑎𝑛𝑡𝑎

∑𝐹𝐻
𝑆𝐼 𝑆𝑎𝑚𝑎𝑛𝑡𝑎

− 0.1 × ∑𝐹𝐻
𝑆𝐼 𝑆𝑎𝑚𝑎𝑛𝑡𝑎 

 

(16)  

W analizowanym okresie wyznaczona na podstawie wzoru (16), średnia liczba lądowań 

przypadająca na jedną godzinę lotu wynosi w przybliżeniu L1 ≈ 2,3 L/FH. 

Z uwagi na konieczność określenia średniej liczby korkociągów, manewrów silnie 

obciążających tylną część kadłuba i usterzenie, dokonano przeglądu ćwiczeń realizowanych 

na samolocie PZL-130. Manewr ten, w szczególności w czasie zbliżania się do kąta 

krytycznego, charakteryzuje się występowaniem zwiększonych drgań konstrukcji. 

Korkociągiem nazywa się ruch samolotu po stromej spirali, powstały przy locie na 

nadkrytycznych kątach natarcia, charakteryzujący się obrotem wokół wszystkich trzech osi 

i częściową lub całkowitą utratą stateczności [107]. 

Na podstawie [90] zidentyfikowano i wybrano do dalszych badań ćwiczenia, dla których 

przewidziano wprowadzenie samolotu w korkociąg. Zakres badań objął dziesięć ćwiczeń 

mogących zawierać poszukiwany manewr. Spośród wszystkich zapisów lotów, z zakresu 

wybranych ćwiczeń, losowo wybrano po trzy zapisy dla każdego z dziesięciu ćwiczeń. Po 

przeprowadzeniu deszyfracji plików zweryfikowano, czy zapisy zawierały poszukiwany 

manewr. Na podstawie badań przyporządkowano liczbę korkociągów do numeru ćwiczenia. 

Wynik badań zamieszczono w tab. 4. 
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Tab. 4. Przyporządkowanie liczby korkociągów do numeru ćwiczenia 

Nr 

ćwiczenia 
A B C D E F G H I J 

Liczba 

korkociągów 
1 3 1 1 1 3 1 6 1 1 

 

Na podstawie liczby i czasu trwania analizowanych lotów oraz zestawienia zawartego 

w tab. 4, wyznaczono całkowitą liczbę korkociągów i ich średnią liczbę przypadającą na 

jedną godzinę lotu. 

 

𝐾1̅̅ ̅̅ =
∑𝐾

∑𝐹𝐻
𝑧𝑎𝑝𝑖𝑠_𝐹𝐷𝑅 

 

(17)  

W analizowanym okresie wyznaczona na podstawie wzoru (17), średnia liczba korkociągów 

przypadająca na jedną godzinę lotu wynosi w przybliżeniu K1 ≈ 0,16 K/FH. 

Bazując na przeprowadzonych badaniach oraz analizach zapisów z pokładowych 

rejestratorów parametrów lotu, a także na podstawie SI SAMANTA, scharakteryzowano 

dotychczasowy profil użytkowania samolotów PZL-130. Wyznaczono procentowe udziały 

czasu lotów dla sześciu kategorii (tab. 5). Każdej kategorii przyporządkowano pewien 

zestaw ćwiczeń. 

 

Tab. 5. Udział procentowy kategorii lotów w zarejestrowanym profilu obciążeń [92] 

średni 

pilotaż 
korkociągi kręgi trasy 

prosty 

pilotaż 
inne* 

13 % 4 % 8 % 23 % 21 % 31 % 
*) kategoria zawiera loty wykonane poza programem ćwiczeń: pokazy, bez numeru ćwiczenia, loty błędnie oznaczone 

 

Średni profil użytkowania samolotów PZL-130 Orlik sporządzono w postaci tablicy 

korelacyjnej. Tablica ta zawiera liczby zarejestrowanych zmian poziomów obciążenia 

i została ona opracowana wyłącznie dla współczynnika przeciążenia pionowego nz. 

Analizowany zakres współczynnika nz ograniczono do przedziału nz ∈ 〈−6 ; +8〉. 

Pozostałe wartości uznano za błędy zapisu i odrzucono. Z analizowanych zapisów usunięto 

również zmiany przebiegu, dla których gradient narastania był większy od Δnz = 5. Podobne 

postępowanie zastosowano dla zmian mniejszych od Δnz = 0,25. Po tym etapie zapis 

sprowadzono do przebiegu minimum – maksimum przez usunięcie wartości pośrednich 

i powtarzających się. Ostatnim etapem badań mających na celu wyznaczenie profilu 
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użytkowania było zastosowanie algorytmu zliczającego cykle. Tablice korelacyjne 

sporządzono dla jednej, uśrednionej godziny lotu. 

Wynik przeprowadzonej analizy przedstawiono w postaci graficznej na rys. 12. 

 

 

Rys. 12. Skumulowana liczba przejść pomiędzy poziomami nz dla średniego profilu 

użytkowania – skala logarytmiczna 

 

Loty doświadczalne 

Istotnym elementem przygotowania sekwencji obciążeń do próby zmęczeniowej są loty 

doświadczalne. Do tego celu wybrano jeden z wcześniej zmodernizowanych do wersji  

TC-II samolotów PZL-130 Orlik. Samolot ten został wyposażony w dodatkowy system 

badawczy składający się z rejestratora ACRA KAM-500, za pomocą którego zapisywano 

sygnał: 

− czujników tensometrycznych (86 lokalizacji); 

− parametrów lotu (12 wybranych parametrów). 

Czujniki tensometryczne, jak pokazano to na rys. 13, naklejono na kadłubie, skrzydle, 

usterzeniu pionowym i poziomym oraz na goleniach podwozia. Utrzymano symetrię 

rozmieszczenia tensometrów [93]. 
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Rys. 13. Ogólny plan rozmieszczenia tensometrów na samolocie do lotów badawczych  
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Rys. 14. Przykład instalacji czujników tensometrycznych na samolocie PZL-130 [95] 

 

Podstawą wyboru rodzaju czujników tensometrycznych oraz lokalizacji, w których je 

rozmieszono, były wymagania zamawiającego. W zależności od potrzeb związanych 

z mierzonym obciążeniem tensometry zamontowano według różnych schematów 

pomiarowych w konfiguracji półmostka lub pełnego mostka tensometrycznego [95]. 

Większość z proponowanych układów skonfigurowano w układzie półmostka. Stosowanie 

takich rozwiązań zabezpiecza kompensację wpływu temperatury na mierzone wartości 

badanych odkształceń. 

Zapewnienie odpowiedniej niezawodności realizacji pomiarów wymagało zwielokrotnienia 

wybranych czujników tensometrycznych. Opracowana instalacja pomiarowa została 

zaprojektowana w sposób, pozwalający zastąpić uszkodzone czujniki zapasowymi lub 

wykorzystać czujniki w innych lokalizacjach do oceny obciążeń w obszarach, których 

monitorowanie mogłoby zostać utracone. 

Jeżeli to tylko możliwe skalowanie elektryczne układu czujników tensometrycznych 

powinno zostać uzupełnione o skalowanie fizyczne całego układu pomiarowego. 

Przeznaczony do lotów badawczych samolot, z przygotowanym systemem pomiarowym, 

przed przekazaniem go do lotów próbnych doświadczalnych, został poddany skalowaniu 

fizycznemu. Skalowanie fizyczne polega na pomiarze odkształceń wywołanych 

oddziaływaniem znanych sił, które wprowadzono w strukturę za pomocą odpowiedniego 

oprzyrządowania również wyposażonego w przyrządy pomiarowe. 
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Skalowanie fizyczne przeprowadzono w zakładzie produkcyjnym PZL Warszawa-Okęcie, 

w którym przygotowano samolot przekazany do badań. Przykładowe badanie obciążenia 

skrzydła zostało pokazane na rys. 15. Na ilustracji widoczny jest podnośnik mechaniczny 

wyposażony w czujnik tensometryczny siły. Za jego pomocą, symetrycznie po obu stronach 

kadłuba poprzez obejmy, wprowadzane są obciążenia skrzydła. Jednocześnie mierzone są 

zmiany reakcji w pozostałych podporach oraz zapisywane są obciążenia czujników 

tensometrycznych zainstalowanych na płatowcu. 

Elementy demontowalne, na których umieszczono czujniki tensometryczne, wyskalowano 

fizycznie w Laboratorium Badań Wytrzymałościowych ITWL [95] z wykorzystaniem 

maszyny wytrzymałościowej. 

 

 

Rys. 15. Przykład skalowania fizycznego czujników tensometrycznych na skrzydle 

 

W wyniku skalowania fizycznego czujników tensometrycznych wyznaczana jest relacja 

pomiędzy zadawaną siłą a wskazaniem tensometrów. Na dalszym etapie badań możliwe jest 

jej wykorzystanie w sposób bezpośredni lub na podstawie równań regresji liniowej 

w oparciu o wskazania dwóch lub więcej niezależnych tensometrów.  

Przykład skalowania fizycznego elementu demontowalnego pokazano na rys. 16. Elementy 

demontowalne skaluje się w głównym kierunku ich pracy. Skalowanie przeprowadza się 

z wykorzystaniem maszyny wytrzymałościowej lub innego urządzenia, za pomocą którego 

możliwe jest odpowiednie obciążenie badanego elementu. W najprostszej postaci 

skalowanie fizyczne przeprowadza się wykorzystując obciążenie znanym ciężarem.  
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Rys. 16. Przykład skalowania elementu demontowalnego na maszynie wytrzymałościowej 

 

Po przeprowadzonym skalowaniu fizycznym układu pomiarowego samolot został 

przekazany do 42. BLSz w Radomiu, gdzie odbyły się loty próbne doświadczalne. Loty 

przeprowadzono w dwóch fazach, w których uzyskano zapisy obciążenia struktury. Podczas 

lotów badawczych wykonano wszystkie niezbędne manewry i inne elementy ćwiczeń, które 

pozwoliły na odpowiednie skomponowanie sekwencji obciążenia do pełnoskalowej próby 

trwałości zmęczeniowej. Zapis parametrów lotu i wskazań czujników tensometrycznych 

przeprowadzono z częstotliwością rejestracji 25 Hz. Wyjątek stanowią loty, w których 

wykonywano manewry dla krytycznych kątów natarcia: przeciągnięcia oraz korkociągi. 

W lotach tych zastosowano pomiar z częstotliwością 400 Hz (dla pomiarów obciążenia 

elementów podwozia pozostawiono częstotliwość pomiaru 25 Hz). 

W tablicy 6 przedstawiono zestawienie wykonanych lotów badawczych. Łączny czas 19 

lotów badawczych wyniósł 18 h 53 min. W ramach badań przeprowadzono manewry, które 

są najbardziej reprezentatywne dla realizowanych ćwiczeń. W sumie wykonano 16 

korkociągów dla ośmiu z nich, zastosowano pomiary odkształceń ze zwiększoną 

częstotliwością zapisu. Łącznie przeprowadzono 40 startów i lądowań, przy czym 21 

lądowań stanowiły lądowania Touch & Go (T&G).  
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Tab. 6. Charakterystyka zarejestrowanych lotów [84] 

Nr 

lotu 
Rodzaj lotu 

Czas lotu 
(start – lądowanie) 

Liczba 

korkociągów 

Liczba 

lądowań 

Częstotliwość 

rejestracji 

  min   [Hz] 

2 lot po trasie 65 
 

 
1 25 

3 
oblot aparatury  

– wyższy pilotaż 
65 4 1 25 

4 
oblot aparatury  

– wyższy pilotaż 
60 4 1 25 

5 lot po kręgu 87 
 

 
10 25 

6 lot po kręgu 80 
 

 
10 25 

7 
lot po trasie  

i prosty pilotaż 
90 

 

 
2 25 

8 
lot po trasie  

i prosty pilotaż 
91  2 25 

9 
przeciągnięcia  

i korkociągi 
73 4 1 400/25 

10 
przeciągnięcia  

i korkociągi 
71 4 1 400/25 

11 średni pilotaż 68 
 

 
1 25 

12 średni pilotaż 75 
 

 
1 25 

13 lot po trasie 47 
 

 
2 25 

14 lot po trasie 45 
 

 
1 25 

15 wyższy pilotaż 70 
 

 
1 25 

16 wyższy pilotaż 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 obciążeń dla pełnoskalowej próby trwałości zmęczeniowej 

Loty próbne doświadczalne przeprowadzone na samolocie 037 zostały wykorzystane jako 

podstawa do przygotowania sekwencji obciążeń do testu dowodowego. Przyjęto, że 

sekwencja obciążeń zostanie skomponowana z odpowiednio połączonych lotów 

badawczych, których liczba oraz kolejność odpowiada średniemu profilowi użytkowania 

samolotów PZL-130 i jest reprezentatywna dla lotów realizowanych w Siłach Zbrojnych RP. 
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Łączny czas symulowanych godzin lotu zawartych w sekwencji obciążeń to 200 godzin. 

Sekwencja w tym celu została złożona ze 197 powtórzeń lotów badawczych, na które 

przypada łącznie 462 lądowania. 

 

 

Rys. 17. Liczba powtórzeń oraz udział czasu lotów badawczych w profilu obciążenia 

 

 

Rys. 18. Liczba lądowań oraz korkociągów w profilu obciążenia 

 

Powyższe rysunki przedstawiają w sposób graficzny poszczególne udziały realizacji 

elementów (korkociągi, lądowania) lotów badawczych w sekwencji obciążenia. Dla 

lepszego zobrazowania w poniższej tablicy zestawiono ze sobą pary parametrów 

charakteryzujących sekwencję obciążeń dla próby zmęczeniowej.  
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Tab. 7. Procentowy udział elementów lotu w profilu obciążenia  

 średni pilotaż kręgi trasy prosty pilotaż inne 

profil  

średni 
13,0 % 8,0 % 23,0 % 21,0 % 31,0 % 

sekwencja 

obciążeń FSFT 
13,1 % 13,9 % 21,1 % 20,2 % 30,5 % 

 

Tab. 8. Liczba korkociągów i lądowań w profilu obciążenia na jedną godzinę lotu 

 
liczba 

korkociągów 

liczba lądowań 

łącznie do zatrzymania T&G 

profil  

średni 
0,164 2,31 1,59 0,72 

sekwencja 

obciążeń FSFT 
0,160 2,21 1,00 1,21 

 

 

Rys. 19. Porównanie skumulowanej liczby przejść pomiędzy poziomami nz dla średniego 

profilu i sekwencji obciążeń próby zmęczeniowej – skala logarytmiczna 

 

Scharakteryzowana powyżej sekwencja obciążeń dobrze reprezentuje średni profil 

użytkowania samolotów PZL-130 Orlik eksploatowanych w Siłach Zbrojnych RP. 

Widoczne na rys. 19 różnice wynikają z przyjętego sposobu budowy sekwencji obciążenia 

i niewielkiej liczby lotów badawczych w obydwu grupach lotów. Dobrze odwzorowano 

liczbę lądowań oraz korkociągów przypadających na godzinę lotu. Porównanie mocy widm 

przeprowadzone w [84] wykazało, że pomimo ograniczonego zakresu współczynnika nz, 

opracowana sekwencja ma nieznacznie większy potencjał rozwoju pęknięć zmęczeniowych. 
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Realizacja testu dowodowego 

Zwieńczeniem prac prowadzonych z wykorzystaniem zapisów lotów badawczych i danych 

eksploatacyjnych samolotów PZL-130 w wersjach TC-I i TC-II był pełnoskalowy test 

dowodowy, który miał na celu potwierdzenie trwałości zmodernizowanych dla Sił 

Zbrojnych RP statków powietrznych. Pełnoskalowe próby (testy) zmęczeniowe 

wykonywane są na rzeczywistej strukturze SP lub z wykorzystaniem złożonych 

komponentów konstrukcji. Badania polegają na obciążaniu konstrukcji za pomocą sił 

skupionych realizowanych przez zestaw wielu siłowników hydraulicznych lub 

elektromechanicznych sterownych przez aparaturę kontrolno-pomiarową. Siłowniki 

wykonują sekwencję obciążenia, która odpowiada różnym stanom obciążenia konstrukcji 

w locie. Im bardziej złożony układ obciążający i bardziej skomplikowana sekwencja 

obciążeń tym, zwykle lepsze odwzorowanie stanów rzeczywistych. 

Wstępne oszacowanie trwałości zmęczeniowej wykonuje się na podstawie analiz 

prowadzonych na etapie projektowania statku powietrznego. Analizy te w ostatnich 

dziesięcioleciach wykonywane są z ogromnym wkładem technik komputerowych, zarówno 

przy wspomaganiu projektowania, jak i przy obliczeniach wytrzymałościowych czy 

trwałościowych. Po wstępnej identyfikacji obszarów konstrukcji zagrożonych 

występowaniem zjawisk zmęczeniowych rozpoczyna się proces eksploatacji, podczas 

którego obserwuje się zgodność zachowania elementów strukturalnych z przyjętymi 

założeniami. Jednocześnie analizowany jest rzeczywisty profil użytkowania statku 

powietrznego pod kątem jego podobieństwa do profilu przyjętego w procesie projektowania 

i certyfikacji. Po zebraniu istotnych danych opisujących rzeczywisty profil użytkowania 

opracowuje się wytyczne do przeprowadzenia testu dowodowego w postaci pełnoskalowej 

próby trwałości zmęczeniowej. Należy jednak zauważyć, że testy zmęczeniowe nie stanowią 

obowiązkowego procesu certyfikacji i nie są prowadzone dla każdego nowego statku 

powietrznego. W przypadku PZL-130 TC-II Orlik badanie profilu użytkowania nastąpiło po 

wieloletniej eksploatacji obu wersji latających w Siłach Zbrojnych RP [98, 99]. Nie odbiega 

to od przyjętych na świecie standardów, gdy podczas modernizacji lub realizacji programów 

wydłużenia eksploatacji przeprowadza się pełnoskalowy test zmęczeniowy. 

Współcześnie realizowane próby trwałości zmęczeniowej charakteryzują się 

wykorzystaniem sekwencji obciążeń opracowanych na podstawie badań i pomiarów 

obciążenia w locie. Kolejność realizowanych w czasie testu cykli obciążenia powinna w jak 

największym stopniu odpowiadać stanom zidentyfikowanym w eksploatacji. 
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Jest to korzystniejsze rozwiązanie dla późniejszej interpretacji wyników testu niż 

zastosowanie bloków obciążenia o stałych parametrach, co jest często wykorzystywane 

w badaniach zmęczeniowych komponentów lub próbek, które są prowadzone 

w laboratoriach z wykorzystaniem maszyn wytrzymałościowych. Grupowanie w bloki 

o jednakowych parametrach cyklu obciążenia, zgodnie z hipotezą linowej kumulacji 

uszkodzeń, powinno najczęściej dać wynik zbliżony do rzeczywistego przebiegu, zgodnego 

z historią użytkowania. Jednakże, z uwagi na złożoność obciążenia, jakiemu poddawana jest 

struktura statku powietrznego w locie, nie ma możliwości takiego doboru sił we wszystkich 

kanałach obciążenia, aby możliwe było złożenie takich bloków. 

Zgodnie z powyższym, każdy cykl składa się z przejść pomiędzy przypadkami obciążenia, 

zdefiniowanymi zestawem wartości sił na każdym z wykorzystanych elementów 

wykonawczych. Liczba różnych stanów zdefiniowanych przypadkami obciążenia świadczy 

o stopniu komplikacji testu dowodowego. Kolejne przypadki obciążenia definiujące cykle 

obciążenia grupowane są w bloki. W ramach bloku obciążenia mogą być wielokrotnie 

realizowane te same przypadki. Bloki obciążenia mogą zostać użyte do utworzenia bloków 

wyższych rzędów obejmujących np. zestaw lotów o specyficznych właściwościach lub 

procedury naziemne. Powtarzające się cyklicznie bloki obciążenia tworzą sekwencję, która 

stanowi ekwiwalent oddziaływań na statek powietrzny w różnych fazach lotu i odpowiada 

określonemu okresowi eksploatacji. Sekwencję obciążenia powtarza się wielokrotnie, aż do 

osiągnięcia założonego celu lub krytycznego uszkodzenia badanej konstrukcji. 

Do próby zmęczeniowej, w ramach niniejszego programu, został przeznaczony 

zmodernizowany do wersji TC-II płatowiec samolotu PZL-130. Modernizację płatowca 

przeprowadził jego producent tzn. PZL Warszawa-Okęcie S.A. obecnie należący do 

koncernu Airbus Defence and Space. Nowy płatowiec składał się ze zmodernizowanego 

kadłuba, nowo wyprodukowanego skrzydła oraz dotychczasowego usterzenia. Dodatkowo 

dołączono do niego ramę silnika i golenie podwozia, które wyposażono w zastępcze makiety 

amortyzatorów, uniemożliwiające ruch na skutek wprowadzania sił skupionych przez 

elementy podwozia. 

Badany płatowiec został wyposażony w aparaturę kontrolno-pomiarową w postaci 

czujników tensometrycznych, których zadaniem było monitorowanie odkształceń 

w wybranych lokalizacjach. Czujniki tensometryczne umieszczono analogicznie do 

instalacji na samolocie wykorzystanym podczas badań w locie. Ten zabieg dał możliwość 

oceny podobieństwa obciążeń zadawanych w teście względem zapisów zarejestrowanych 

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

 

Na powyższej ilustracji pokazano płatowiec PZL-130 TC-II Orlik umieszony na stanowisku 

badawczym. Stanowisko to zostało zbudowane w postaci sztywnej ramy skręconej ze 

stalowych kształtowników, do której przymocowano układ wykonawczy złożony 

z dwudziestu niezależnie sterowanych siłowników hydraulicznych. Dystrybucja obciążeń 

wspomagana była dodatkowo za pomocą obejm i dźwigni drabinkowych oraz ciężarów 

równoważących masy obejm. 

Ocena realizacji testu zmęczeniowego prowadzona była z wykorzystaniem 200 czujników 

tensometrycznych, podciśnieniowych, rezystancyjnych oraz piezoelektrycznych czujników 

rozwoju pęknięć. Paleta wykorzystanych w teście czujników posłużyła do oceny ich 

przydatności w tworzonych w ITWL systemach SHM zabudowywanych na samolotach 

i śmigłowcach w polskim lotnictwie wojskowym. Monitorowanie testu zmęczeniowego 

prowadzone było z wykorzystaniem technik zdalnego dostępu poprzez sieć Internet. 

 

Rys. 21. Plan kontroli z wykorzystaniem badań nieniszczących [94] 
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Podczas prac przygotowawczych do pełnoskalowej próby zmęczeniowej samolotu PZL-130 

przewidziano, że mogą w okresie realizacji badań wystąpić uszkodzenia zmęczeniowe 

struktury płatowca. Uszkodzenia te monitorowano wg wcześniej uzgodnionego 

harmonogramu z podziałem na trzy poziomy inspekcji. Badania z wykorzystaniem technik 

nieniszczących wykonywano dla następującego podziału: 

 

poziom 1  – co 1 000 SFH – podstawowa inspekcja wizualna z ograniczonym dostępem; 

poziom 2  – co 5 000 SFH – badania z wykorzystaniem metody prądów wirowych 

i ultradźwiękowej z ograniczonym dostępem; 

poziom 3  – co 10 000 SFH – pełna diagnostyka nieniszcząca z wykorzystaniem prądów 

wirowych i ultradźwięków z pełnym dostępem do kadłuba i skrzydła po 

rozdzieleniu badanej struktury. 

 

Po zakończeniu próby zmęczeniowej zgodnie z harmonogramem pokazanym na rys. 21 

wykonano badanie niszczące w postaci inspekcji rozbiórkowej [100]. Badanie to 

przeprowadza się po zakończeniu testu dowodowego, kiedy znana jest główna przyczyna 

trwałego uszkodzenia zmęczeniowego lub osiągnięto zaplanowany w warunkach 

technicznych dowód. 

Inspekcja rozbiórkowa (TI) polega na demontażu wszystkich komponentów płatowca, 

takich jak: kadłub, skrzydło, usterzenie i w dalszej kolejności odsłonięcie konstrukcji 

wewnętrznej przez demontaż poszycia lub wycięcie otworów inspekcyjnych [101]. 

Czynności te umożliwiają dostęp do analizowanych obszarów. Dzięki temu istnieje 

możliwość oczyszczenia badanej struktury i zastosowania różnorodnych technik badań 

nieniszczących, bez konieczności ograniczania się do prac wyłącznie w obszarach 

z dostępem zewnętrznym lub poprzez otwory dostępowe. Po identyfikacji uszkodzeń 

zmęczeniowych, szczególnie interesujące przypadki są poddawane dalszym badaniom 

z wykorzystaniem technik mikroskopowych. 

Badania nieniszczące prowadzone podczas testu dowodowego, jak również w ramach 

inspekcji rozbiórkowej docelowo służą przygotowaniu strategii eksploatacji statku 

powietrznego. Na podstawie raportów wykonanych w całym okresie badań tworzone są 

metodyki, które stanowią nowy nieodłączny element dokumentacji samolotu poddawanego 

badaniom. 
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3.3. Oszacowanie uszkodzenia zmęczeniowego samolotu na podstawie analizy 

przeciążeń 

Wyniki testów dowodowych, wraz z doświadczeniem zebranym w okresie eksploatacji, są 

podstawą do opracowania przyszłej polityki nadzoru nad eksploatacją badanego obiektu 

technicznego. W przypadku samolotu PZL-130 TC-II Orlik, w wyniku pełnoskalowej próby 

zmęczeniowej pozyskano wiedzę o uszkodzeniach, które mogą pojawić się w czasie 

przyszłej eksploatacji. Informacja ta mówi nie tylko o lokalizacji, ale również 

o prawdopodobnym czasie do wystąpienia uszkodzenia oraz o tempie jego rozwoju. Na tej 

podstawie tworzona jest dokumentacja eksploatacyjna w postaci np. metodyk i biuletynów 

technicznych, za pomocą których będą prowadzone zaplanowane czynności.  

Opracowanie biuletynu technicznego dotyczącego monitorowania eksploatacji samolotów 

PZL-130 TC-II Orlik zostało przeprowadzone w oparciu o: 

− doświadczenia z dotychczasowej eksploatacji; 

− pomiary obciążeń w locie; 

− modelowanie obciążeń konstrukcji; 

− wyniki pełnoskalowej próby zmęczeniowej; 

− dodatkowe badania wytrzymałościowe materiałów. 

Przyjęto, że PZL-130 TC-II Orlik będą eksploatowane zgodnie z nowym resursem nadanym 

im w ramach realizacji programu SEWST, w tym próby zmęczeniowej. Zużywanie się 

ustalonego resursu będzie następowało na podstawie analizy obciążeń działających na 

konstrukcję podczas rzeczywistej eksploatacji samolotów, indywidualnie dla każdego 

egzemplarza. Podstawą do określania obciążeń działających na konstrukcję będą zapisy 

rejestrowane przez pokładowy rejestrator parametrów lotu. Miarą resursu będą 

ekwiwalentne godziny lotu (EFH). Wyznaczenia aktualnej wartości EFH dla każdego 

z eksploatowanych samolotów dokonuje się poprzez przekształcenie wzoru (15). 

Warunkiem prawidłowego określenia EFH jest znajomość indywidualnego współczynnika 

intensywności użytkowania (kie) oraz aktualnej liczby wypracowanych z resursu 

technicznego godzinowego (AFH). 

Liczba wypracowanych godzin obliczana jest na podstawie zapisów parametrów lotu i czas 

ten jest ograniczony automatycznie wyznaczonym momentem startu oraz lądowania. Do 

walidacji zapisów wykorzystywany jest czas lotu według chronometrażu. W przypadku 
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braku lub stwierdzenia nieprawidłowości zapisów parametrów lotu chronometraż jest 

wykorzystywany jako alternatywne źródło informacji o długotrwałości wykonanych lotów.  

W oparciu o przeprowadzone analizy i wynik FSFT przyjęto dwie lokalizacje, których 

obciążenia w czasie lotu będą miały wpływ na ocenę wyczerpywania zasobów trwałości 

zmęczeniowej. Obydwie lokalizacje znajdują się na dźwigarze skrzydła. Oznaczono je 

literami A i B (rys. 22): 

− A (pas dolny tylnego dźwigara) – przekrój skrzydła w okolicy żebra 2a; 

− B (pas dolny tylnego dźwigara) – przekrój skrzydła pomiędzy żebrami 5 a 6. 

Przyjęto, że lokalizacje po lewej i prawej stronie kadłuba są traktowane jako symetryczne. 

Ich obciążenia wyznaczane są na podstawie współczynnika przeciążenia pionowego nz 

oraz liniowego współczynnika wyznaczonego z wykorzystaniem regresji liniowej, na 

podstawie zapisów lotów badawczych. 

 

 

 

Rys. 22. Lokalizacje obliczeniowe na samolocie PZL-130 TC-II Orlik 
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Współczynniki kierunkowe równania regresji liniowej wyznaczono dla wybranych lotów 

badawczych i uśredniono. Z uwagi na charakter obciążeń w analizowanych lokalizacjach, 

ograniczono zakres współczynnika obciążenia do wartości nz>1,5 z jednoczesnym 

warunkiem zakładającym, że prędkość przyrządowa samolotu należy do zakresu, gdzie 

Vp>230 km/h. Ograniczenia te podyktowane są faktem zmiany charakterystyki obciążenia 

dla zakresu poniżej wskazanych wartości. 

 

 

Rys. 23. Przykładowy rozrzut wartości sygnału tensometrycznego dla lokalizacji A 

 

 

Rys. 24. Przykładowy rozrzut wartości sygnału tensometrycznego dla lokalizacji B  

µSTR 

µSTR 
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Na podstawie powyższych założeń przyjęto następujące współczynniki kierunkowe równań 

regresji liniowej opisujących obciążenia wybrano lokalizacji: 

− lokalizacja A –  𝐴𝐴 = 345 × 10
−6; 

− lokalizacja B –  𝐴𝐵 = 334 × 10−6. 

Wyznaczone, średnie wartości współczynników kierunkowych prostych, oszacowano na 

podstawie zapisów ośmiu wybranych lotów badawczych. Loty o niewielkim zakresie 

współczynnika przeciążenia pionowego nz nie stanowią dobrej bazy do wyznaczenia 

współczynników regresji liniowej. Powodem jest występowanie wielu możliwych 

rozwiązań współczynników kierunkowych równań regresji liniowej na skutek dużej 

zmienność wskazań w okolicach nz = 1. 

 

Tab. 9. Zestawienie wartości odkształcenia ɛ dla wybranych lotów 
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SLMX14 341,2 335,3 347,7 346,5 344,4 338,9 354,3 351,2  344,9 6,33  
345 

μstr 
5,62 

SPMX14 345,4 334,4 341,5 346,9 348,8 344,2 351,9 346,3  344,9 5,25  

     

SPMX24 332,4 330,9 313,8 358,5 344,7 353,1 317,8 319,5  333,8 16,78  334 

μstr 
16,78 

 

Zakładając liniowy charakter obciążenia, znajomość współczynników AA, AB we 

wskazanych lokalizacjach oraz modułu sprężystości E dla stopu 2024-T4 umożliwia 

oszacowanie wartości naprężenia w funkcji współczynnika przeciążenia pionowego nz dla 

tych lokalizacji. 

Na powyższych ilustracjach [108] pokazano przykładowy rozrzut wartości wskazań 

czujników tensometrycznych umieszczonych w okolicy analizowanych lokalizacji 

względem współczynnika przeciążenia pionowego nz. Punkty zaznaczone na wykresach 

w kolorze czerwonym odpowiadają obciążeniom dla minimalnych wartości Vp ≤ 15 km/h. 

Można je uznać za wartości odpowiadające postojowi samolotu, ponieważ wpływ siły 

nośnej i sił bezwładności jest pomijalny. Z wykresu można również odczytać zakres 

obciążeń dla cyklu ziemia-powietrze-ziemia, zdefiniowany jako różnica pomiędzy wartością 

maksymalną cyklu a wartością minimalną obciążenia w każdym locie. Należy jednak 

zwrócić uwagę na fakt, że wartość minimalna cyklu uzależniona jest od minimalnej wartości 
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przeciążenia pionowego, co jest wyraźnie widoczne na powyższych wykresach. Z tego 

powodu do wyznaczenia cykli ZPZ wymagana jest dodatkowa procedura. Procedura ta 

uwzględnia przyjętą definicję cyklu ZPZ, która zakłada, że jest to cykl o największym 

zakresie zarejestrowany w danym locie (rys. 25). Ponieważ docelowo cykl ZPZ wyznaczany 

jest na podstawie wartości przeciążenia pionowego nz, procedura ta musi uwzględniać fakt, 

że minimalne obciążenie pasa dźwigara w analizowanej lokalizacji nie zależy wyłącznie od 

wartości analizowanego parametru. Jest to widoczne jako rozgałęzienie dolnej części 

wykresu rozrzutu wartości obciążenia dźwigara względem przeciążenia nz rys. 23 i rys. 24. 

Przyczynę występowania różnic w obciążeniach dla lokalizacji obliczeniowych A i B 

zilustrowano na rys. 26 i rys. 27. Jest ona spowodowana m.in. miejscem podparcia skrzydła 

przez golenie główne podwozia. Licząc od strony kadłuba, lokalizacja A znajduje się przed 

a lokalizacja B za punktem podparcia skrzydła. 

 

 

 

Rys. 25. Przyjęta definicja cyklu ZPZ 
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Rys. 26. Obciążenia skrzydła podczas lotu z przyspieszeniami pionowymi dodatnimi 

 

 

 

 

 

Rys. 27. Obciążenia skrzydła podczas postoju 
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Krzywa zmęczeniowa S-N dla struktury skrzydła i statecznika poziomego 

W trakcie prac, prowadzonych w celu opracowania Systemu Eksploatacji Według Stanu 

Technicznego samolotu Orlik, w ITWL wykonano szereg badań materiałowych 

pozwalających na wyznaczenie właściwości wybranych materiałów wykorzystanych w jego 

konstrukcji. Elementy strukturalne płatowca samolotu PZL-130 TC-II Orlik, istotne 

z punktu widzenia przyszłego szacowania wykorzystania zasobów trwałości zmęczeniowej, 

wykonano ze stopu aluminium 2024-T4. W sprawozdaniach [102, 103], opracowanych na 

podstawie raportów Laboratorium Badań Wytrzymałościowych Materiałów ITWL, 

zamieszono wyniki przeprowadzonych badań. Ich wyniki są wykorzystywane podczas 

dalszych badań w ramach ciągłego nadzoru nad eksploatacją. 

Podczas realizacji późniejszych prac badawczych, których celem było opracowanie 

metodyki badawczej, umożliwiającej monitorowanie tempa indywidualnego zużycia 

zasobów zmęczeniowych struktury badanego statku powietrznego okazało się, że przyjęcie 

parametrów krzywej zmęczeniowej dla standardowej próbki HCF prowadzi do nadmiernego 

uprzywilejowania cykli o największych amplitudach. W związku z tym oszacowane tempo 

zużycia zasobów trwałości zmęczeniowej zależało niemal wyłącznie od cykli 

o największych dopuszczalnych podczas lotu wartościach amplitudy. 

 

 

Rys. 28. Bazowa rodzina krzywych S-N – AC 23-13A (Appendix 2) [56] 

 

W związku z powyższym docelowo wykorzystano krzywą zmęczeniową S-N opisaną na 

podstawie [56]. Bazowa rodzina krzywych S-N, na podstawie których ją opracowano, 

została pokazana na rys. 28 [56, 104]. Na ilustracji tej pokazano rodzinę krzywych 
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wyznaczoną na podstawie informacji o zużyciu zasobów trwałości zmęczeniowej dla 

kompletnych struktur skrzydła i statecznika poziomego statków powietrznych wykonanych 

ze stopów aluminium. Wartości amplitudy SALT i wartości średniej SMEAN wyrażono 

w tysiącach funtów na cal kwadratowy [ksi]. 

Podczas opracowywania metodyki badawczej przyjęto założenie, że analiza zużywania 

zasobów trwałości zmęczeniowej będzie prowadzona na podstawie krzywej S-N opisanej 

równaniem (18). Wykorzystano nominalne wartości obciążenia struktury, tzn. bez 

uwzględniania współczynnika koncentracji naprężenia. Definicję krzywej zmęczeniowej 

przyjęto na podstawie [43]. 

 

𝑙𝑜𝑔(𝑆𝑒𝑞) = 𝐴1 + 𝐴2𝑙𝑜𝑔(𝑁𝑓) (18) 

 

Parametry równania krzywej A1 ÷ A2, wyznaczono na podstawie dopasowania do widocznej 

na rys. 28 rodziny krzywych nowych zastępczych krzywych zmęczeniowych Seq opisanych 

wzorem (19). 

 

𝑆𝑒𝑞 = 𝑆𝑚𝑎𝑥(1 − 𝑅)
𝐴3 (19) 

 

Dla wyznaczonej rodziny krzywych wykreślono następnie nową krzywą zmęczeniową, dla 

której wartość współczynnika dopasowania R2 była największa. Dla tej wartości 

wyznaczono parametr A3 = 0,565, dla którego krzywa opisana wzorem (20) stanowi 

najlepsze dopasowanie do zastosowanego modelu. 

Formuła opisująca krzywą S-N, na podstawie sprawozdania [105], przyjmuje postać: 

 

𝑙𝑜𝑔(𝑆𝑒𝑞) = 2,2177 − 0,2045𝑙𝑜𝑔(𝑁𝑓) (20) 

 

Parametry krzywej S-N opisanej równaniem (20) pozostawiono wyrażone w tysiącach 

funtów na cal kwadratowy [ksi]. 
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Rys. 29. Uśredniona krzywa zmęczeniowa S-N przyjęta do analiz 

 

 

Podział współczynnika obciążenia nz na zakresy 

Na podstawie analizy liczności cykli w przebiegu współczynnika obciążenia nz wyznaczane 

są parametry każdego cyklu tzn. amplituda i wartość średnia. W wyniku tego procesu 

powstaje macierz liczności tab. 10, gdzie każdy cykl zapisywany jest w komórce 

przynależnej do właściwego przedziału. Przedziały podzielono tak, aby znalazły się w nich 

amplitudy i wartości średnie pomiędzy (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 (21) 

  

Tab. 10. Przykładowe zestawienie cykli wg amplitud i wartości średnich 

         amplituda 

w.średnia 
(0,0; 0,5⟩ (0,5; 1,0⟩ (1,0; 1,5⟩ (1,5; 2,0⟩ 

(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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Źródła zużycia zmęczeniowego 

Całkowite zużycie zmęczeniowe D wyznaczane jest dla każdego z eksploatowanych 

samolotów indywidualnie jako suma cząstkowych uszkodzeń zmęczeniowych wywołanych 

niezależnymi czynnikami: 

 

𝐷 = 𝐷𝐹 + 𝐷𝑍𝑃𝑍 + 𝐷𝐿 + 𝐷𝑇𝐴𝑋𝐼 (22) 

 

gdzie: 

𝐷𝐹   – zużycie zmęczeniowe wywołane w locie; 

𝐷𝑍𝑃𝑍   – zużycie zmęczeniowe wywołane cyklem ZPZ; 

𝐷𝐿  – zużycie zmęczeniowe wywołane lądowaniami; 

𝐷𝑇𝐴𝑋𝐼  – zużycie zmęczeniowe wywołane manewrami naziemnymi. 

 

Przyjęto, że dla samolotu PZL-130 TC-II Orlik zużycie zmęczeniowe wywołane manewrami 

naziemnymi 𝐷𝑇𝐴𝑋𝐼 ma niewielki wpływ na całkowite zużycie zmęczeniowe. Podobnie 

czynnik zużycia zmęczeniowego wywołanego lądowaniami 𝐷𝐿 jest pośrednio uwzględniany 

poprzez analizę parametru nz dla lądowania. Na tej podstawie wyeliminowano udział 

𝐷𝑇𝐴𝑋𝐼 oraz 𝐷𝐿 w obliczeniach całkowitego zużycia zmęczeniowego. Po uproszczeniu 

formuła do szacowania całkowitego zużycia zmęczeniowego przyjmuje poniższą postać. 

 

𝐷 = 𝐷𝐹 + 𝐷𝑍𝑃𝑍 (23) 

 

Współczynnik intensywności użytkowania 

Ocena intensywności użytkowania wymaga wzorca, za pomocą którego możliwe jest 

porównanie analizowanych procesów. W przypadku niniejszej pracy wzorcem takim będzie 

wartość mianownika we wzorze (24). Wartość ta odpowiada całkowitemu zmęczeniu 

osiągniętemu podczas testu dowodowego.  

Współczynnik intensywności użytkowania kie zdefiniowano jako proporcję pomiędzy 

rzeczywistym zużyciem zmęczeniowym unormowanym do wybranego okresu eksploatacji 

do zużycia zmęczeniowego z FSFT unormowanego do tego okresu. 

 

𝑘𝑖𝑒 =
𝐷𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝐷𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝐹𝑆𝐹𝑇 =

∑ 𝑛𝑖
𝐿𝑜𝑡 ∙ (𝑛𝑧𝑖)𝑀𝑖

∑ 𝑛𝑖
𝑇𝑒𝑠𝑡

𝑖 ∙ (𝑛𝑧𝑖)𝑀
∙
800[ℎ]

𝑇𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑟𝑒𝑗  (24) 
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gdzie: 

𝑀 = −
1

𝐴2
= 4,8900 (25) 

 

zaś 𝑇𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑟𝑒𝑗

 oznacza nalot samolotu wg rejestracji przez S2-3a w danym okresie. 

 

 

Nalot ekwiwalentny - ekwiwalentna godzina lotu 

Nalot ekwiwalentny jest miarą mówiącą o wykorzystaniu dostępnego zasobu trwałości 

zmęczeniowej, wyrażonej w ekwiwalentnych godzinach lotu, na skutek zmian wartości 

współczynnika intensywności użytkowania kie. Całkowity nalot ekwiwalentny samolotu TE 

(EFH) jest sumą nalotów ekwiwalentnych uzyskanych w poszczególnych okresach:  

 

𝑇𝐸 =∑𝑘𝑖𝑒 𝑗 ∙ 𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑟𝑒𝑗

∙𝑈
𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠

𝑗

  (26) 

 

dla: 

𝑈𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠 =

{
 
 

 
 
𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑒𝑤

𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑟𝑒𝑗  jeżeli   𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠

𝑒𝑤
> 𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠

𝑟𝑒𝑗

1 jeżeli   𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑒𝑤

≤ 𝑇𝑗−𝑡𝑦 𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑟𝑒𝑗

 

 (27) 

 

gdzie 𝑇𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑟𝑒𝑗

 oznacza nalot samolotu wg rejestracji w danym okresie, a 𝑇𝑜𝑘𝑟𝑒𝑠
𝑒𝑤  oznacza nalot 

samolotu wg ewidencji chronometrażu w danym okresie.  
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4. Przykład zastosowania obliczeń nalotu ekwiwalentnego dla samolotów 

PZL-130 TC-II Orlik 

Regularnie otrzymywana informacja o zużyciu zasobów trwałości zmęczeniowej jest 

podstawą do optymalizacji zarządzania flotą statków powietrznych, którymi dysponują siły 

powietrzne. Jest to szczególnie ważne w przypadku ograniczonej liczby dostępnych 

samolotów, kiedy np. należy zapewnić dostęp do szkolenia załóg SP.  

Monitorowanie obciążeń eksploatacyjnych jest jednym z zadań programu zapewnienia 

integralności struktury nośnej zgodnie z MIL-STD-1530 [74]. Metodyka, która została 

opracowana na podstawie badań prowadzonych podczas programu zmiany sposobu 

eksploatacji samolotów PZL-130 TC-II Orlik na System Eksploatacji Według Stanu 

Technicznego (SEWST) wskazuje, jak należy dokonać oceny zapisów parametrów lotu do 

analizy zużycia ich zasobów pracy [48]. 

Na podstawie zapisów biuletynu technicznego P/5198/E/2010 z aneksem nr 2 [77], do 

którego metodyka jest załącznikiem, w okresie kwartalnym opracowywane są raporty 

badawcze. Celem regularnie prowadzonych badań jest określenie tempa przyrostu 

indywidualnego zużycia trwałości zmęczeniowej struktury płatowca każdego egzemplarza 

samolotów PZL-130 eksploatowanych w Siłach Zbrojnych RP. Zgodnie z zastosowaną 

metodyką analizie podlegają: 

− zmiana współczynnika intensywności użytkowania – kie; 

− zmiana nalotu ekwiwalentnego – TE. 

Zmiana współczynnika intensywności użytkowania rozpatrywana jest dla dwóch lokalizacji 

A i B (rys. 22). 

Badania prowadzone są na podstawie rzeczywistych przebiegów czasowych współczynnika 

przeciążenia pionowego nz zarejestrowanych w analizowanym okresie eksploatacji za 

pomocą pokładowego rejestratora parametrów lotu S2-3a. Zapisy parametrów lotu 

pozyskane w procesie eksploatacji pochodzące z bazy danych systemu OAZ przetwarzane 

są każdorazowo za pomocą opracowanej w ITWL aplikacji SARSO.  

Wynik badań, każdorazowo przedstawiany jest w postaci zbiorczej w formie tablic 

i wykresów, których przykłady podano poniżej w tab. 11 oraz tab. 12.  
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Tab. 11. Zestawienie nalotów, nalotu ekwiwalentnego i zmiany nalotu ekwiwalentnego 

dla samolotów PZL-130 TC-II Orlik w badanym półroczu 
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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 nalotów oraz nalotów ekwiwalentnych dla przekrojów A i B 

dla samolotów PZL-130 TC-II Orlik w badanym półroczu 
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101 80 69 144 1,39 1,80 156 1,50 1,94 

102 1762 1687 3562 1,16 2,02 3929 1,31 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 1,31 1,29 2585 1,51 1,48 

106 1499 1416 1979 0,65 1,32 2250 0,80 1,50 

107 1647 1551 1942 1,14 1,18 2178 1,27 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 0,82 1,11 273 0,95 1,25 

111 2147 1750 3387 2,44 1,58 3766 2,67 1,75 

112 1158 1128 1701 1,33 1,47 1867 1,48 1,61 

113 1499 1468 4222 3,22 2,82 4518 3,47 3,01 

114 1494 1480 3045 1,86 2,04 3312 2,04 2,22 
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Rys. 30. Porównanie deklarowanego nalotu z czasem rejestracji 

 

Rozbieżność pomiędzy czasem rejestracji a deklarowanym w ramach chronometrażu 

nalotem, co ilustruje rys. 30, wynika z drobnych rozbieżności w sposobie deklaracji 

momentu startu i lądowania samolotu. Czas rejestracji wykorzystywany w ramach SARSO 

pochodzi bezpośrednio z zapisu rejestratora parametrów lotu. Moment startu i lądowania 

jest rozpoznawany automatycznie poprzez procedury komputerowe, na podstawie 

zarejestrowanych parametrów lotu i porównywany z deklaracją zapisaną przez służby OKL 

(obiektywnej kontroli lotu). 

Z uwagi na to, że zapis w ramach chronometrażu obarczony jest drobnymi błędami w postaci 

zaokrągleń czy też definicji momentu startu, a następnie lądowania, z czasem rozbieżności 

te narastają. 
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Rys. 31. Porównanie nalotu z nalotem ekwiwalentnym 

 

Na wykresie rys. 31 pokazano różnicę wynikającą z rejestracji czasu, jaki został 

zadeklarowany jako nalot (AFH) każdego z samolotów w odniesieniu do nalotu 

ekwiwalentnego (EFH) wynikającego z przeprowadzonych, na podstawie zapisów 

pokładowych rejestratorów parametrów lotu, analiz okresowych. 

Dla każdego samolotu w trakcie lotu analizowany jest jego przebieg użytkowania. Na skutek 

wykonywanych w locie manewrów, stanu atmosfery otrzymywane są dwie wartości 

współczynnika intensywności użytkowania dla każdej z lokalizacji obliczeniowych 

(rys. 22). W zależności od tego, w której z nich wykryto większą wartość współczynnika 

intensywności użytkowania kie, ta wartość została użyta do wyznaczenia wartości nalotu 

ekwiwalentnego za dany lot. 

Zarówno zestawienie tabelaryczne, odpowiadające wybranej do prezentacji analizie 

okresowej, jak również zestawienie pokazane na powyższej ilustracji świadczy o fakcie 

wyznaczania dla większości lotów współczynnika intensywności użytkowania o wartości 

powyżej przyjętego wzorca. 

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

rozrzutu pokazano rozmieszczenie poszczególnych samolotów na płaszczyźnie nalot 
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ekwiwalentny względem nalotu. Przedstawiono również linie dla średniej wartości 

współczynnika intensywności użytkowania dla całej floty oraz dla 𝑘𝑖𝑒 = 1. 

Wszystkie samoloty, dla których przeprowadzono przykładową analizę znajdują się powyżej 

czerwonej linii oznaczającej zgodność użytkowania z przyjętym wzorcem. 

 

 

Rys. 32. Rozrzut floty PZL-130 na płaszczyźnie nalot / nalot ekwiwalentny 

 

Kolejna ilustracja to wykres, na którym pokazano współczynnik pokrycia danych 

z rejestracji, będących odwzorowaniem użytkowania analizowanych statków powietrznych. 

Oczekiwana wartość współczynnika pokrycia powinna przekraczać 90%.  

W formie wykresu radarowego zaprezentowany został przykład bieżącego (dla 

przykładowej analizy) i ogólnego współczynnika pokrycia danych z rejestracji. Widoczny 

jest dobry ogólny wynik, zapewniający dla większości przypadków akceptowalny poziom 

współczynnika. Dla trzech samolotów współczynnik pokrycia danych spada poniżej 90%, 

przy czym dla jednego z nich nawet poniżej 80%. Dla egzemplarzy oznaczonych 101 i 104 

zaniżona wartość jest związana z ich niewielkim resursem. Inaczej jest z przykładem 

samolotu oznaczonego numerem 111, dla którego najprawdopodobniej trwale utracono 

zapisy i ponowne uzyskanie poziomu przewyższającego 90%, będzie długotrwałe lub 

niemożliwe. 

Samoloty, dla których niedobory dotyczą wyłącznie przykładowej analizy, prawdopodobnie 

będą miały skorygowane zapisy w kolejnym okresie.  

kie (średnie) 

kie=1 
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Rys. 33. Współczynnik pokrycia danych 

 

 

 

Rys. 34. Historia zmian nalotu rzeczywistego i współczynnika intensywności użytkowania 

dla przykładowego samolotu PZL-130 – lokalizacje A i B 
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Rys. 35. Historia zmian nalotu ekwiwalentnego dla przykładowego samolotu PZL-130  

– lokalizacje A i B 

 

 

 

Rys. 36. Przykładowy przebieg czasowy współczynnika przeciążenia pionowego nz dla 

lotu o wysokim współczynniku intensywności użytkowania kie 
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Rys. 37. Zestawienie zbiorcze współczynnika intensywności użytkowania kie dla wybranej 

populacji samolotów PZL-130 TC-II Orlik 

 

Przedstawione powyżej ilustracje charakteryzują przykładowy okres eksploatacji 

samolotów PZL-130 TC-II Orlik z punktu widzenia szacowania zużycia zasobów pracy. Na 

podstawie zaprezentowanych informacji dokonywana jest okresowa ocena, na podstawie 

której opracowywane są m.in. harmonogramy związane z wykonywaniem badań 

nieniszczących struktur. 

Istotnym elementem prowadzenia badań związanych z wyczerpywaniem zasobów pracy jest 

odpowiednia jakość informacji źródłowych, którymi w omawianym przypadku są zapisy 

przebiegu parametru nz rejestrowane przez pokładowy rejestrator parametrów lotu. Zgodnie 

z zalecaniami zapisanymi w punkcie 5.4.5 [74] co najmniej 90% zapisów powinno zostać 

zapisane i zarchiwizowane w celu analizy wyczerpywania zasobów pracy i rozwoju 

uszkodzeń zmęczeniowych. Warunek ten, jak to pokazano na rys. 33, nie jest spełniony 

w każdym analizowanym przypadku. Przyczyny powstawania niedoboru zapisów 

niezbędnych w analizach trwałościowych mają kilka źródeł. W zależności od przyczyny 

powstania niedoborów część zapisów jest trwale stracona, innym razem możliwe jest ich 
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odzyskanie. Trwałe niedobory powstają na skutek błędu ludzkiego lub uszkodzenia 

istotnego elementu systemu rejestracji parametrów lotu (tj. rejestratora, czujnika, nośnika 

danych). Tymczasowa utrata zapisów dotyczy głównie przypadków nieterminowego 

przekazania zapisów do Centrum Przetwarzania Danych. W takim przypadku zapisy są 

aktualizowane niezwłocznie po dołączeniu ich do bazy danych i nie stanowią trwałego 

uszczerbku dla prowadzonych badań. 

Trwale utracone zapisy przebiegu parametrów lotu należy uzupełnić. Jest to możliwe na 

kilka sposobów. Zgodnie z metodyką załączoną do biuletynu [77] podczas badań 

prowadzonych dla samolotu PZL-130 TC-II Orlik należy skorzystać ze wzoru (27). Wzór 

ten definiuje współczynnik korekcyjny do uzupełniania niedoborów rejestracji parametrów 

lotu. Współczynnik korekcyjny U jest równy 1 dla 100% lub więcej danych zawierających 

informacje o przebiegu współczynnika przeciążenia pionowego nz, lub większy od jedności 

dla niedoborów zapisu. Dzięki takiemu podejściu do rozwiązania problemu niedoboru 

danych z eksploatacji utrzymany pozostaje średni profil użytkowania monitorowanego 

statku powietrznego. 

Zgodnie z przyjętą metodyką, analizę współczynnika intensywności użytkowania należy 

przeprowadzić dla dwóch lokalizacji A i B (rys. 22). Analiza wartości współczynnika jest 

dokonywana dla każdego lotu i przyjmowana jest wyższa wartość. W większości 

przypadków wyższa wartość współczynnika kie jest otrzymywana dla lokalizacji B. Fakt ten 

wynika z parametrów cyklu ZPZ oraz obecności cykli o ujemnej wartości minimalnej 

współczynnika przeciążenia pionowego nz, co jest widoczne na ilustracjach rys. 23 i rys. 24 

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

5.1. Realizacja celów pracy oraz wnioski z pracy 

Nowoczesny model eksploatacji statków powietrznych wymaga stosowania metod 

i narzędzi pozwalających w sposób optymalny wykorzystywać zapasy pracy struktury 

konstrukcji, dostępnych w ramach nadmiarów niezawodnościowych. Realizacja celu, jakim 

jest optymalne wykorzystanie posiadanych zasobów, jest możliwa do osiągnięcia dzięki 

badaniom i wykorzystaniu osiągnięć naukowych oraz technicznych. Prace te wymagają 

poniesienia niezbędnych nakładów finansowych, lecz w perspektywie dekad, przez które 

użytkowana jest technika lotnicza, mogą przynieść znaczące oszczędności i pomóc utrzymać 

wysoki poziom kultury technicznej. 

Celem pracy było opracowanie oraz weryfikacja metody pozwalającej na opis tempa 

wyczerpywania się zasobu pracy statku powietrznego na podstawie analizy zapisów 

rejestratora parametrów lotu. Podczas badań dla samolotu PZL-130 TC-II Orlik dostępne 

były wyniki: 

− pomiarów obciążeń w locie; 

− skalowania fizycznego układu czujników tensometrycznych; 

− pełnoskalowej próby zmęczeniowej; 

− przeprowadzonych badań wytrzymałości materiałów; 

− wcześniejszych analiz i modelowania; oraz 

− wsparcie producenta samolotu. 

Dodatkowo podczas pracy do dyspozycji były wieloletnie doświadczenia zgromadzone 

przez ITWL w trakcie realizacji innych badań, dla samolotów i śmigłowców 

eksploatowanych w Siłach Zbrojnych RP. W szczególności cenne dla realizacji celu pracy 

były doświadczenia zdobyte w ramach realizacji projektów mających na celu wydłużenie 

eksploatacji samolotów Su-22 oraz dotyczące przejścia na eksploatację według stanu 

technicznego samolotów MiG-29. 

Poprzez realizację szeregu zadań składających się na program SEWST (System Eksploatacji 

Według Stanu Technicznego) samolotu PZL-130 TC-II Orlik osiągnięto cel, jakim było: 

− udowodnienie nowej wartości trwałości eksploatacyjnej; 

− wprowadzenie nowego sposobu eksploatacji; 

− wprowadzenie elementów programu zapewnienia integralności struktury statku 

powietrznego wg MIL-STD-1530 (ASIP); 

− dobór sprofilowanych dla samolotu Orlik metod badań nieniszczących; 
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− określenie harmonogramu przeglądów specjalnych godzinowych (PSG); 

− wykorzystanie nalotu ekwiwalentnego w planowaniu obsług okresowych. 

Zasadniczym elementem niniejszej rozprawy było opracowanie metodyki określania 

indywidualnego zużycia zmęczeniowego struktury samolotu PZL-130 TC-II Orlik. Dzięki 

nowo opracowanej metodyce postępowania, sprofilowanej dla wybranego statku 

powietrznego, określana jest wartość bieżącego, wyznaczanego w zadanych okresach 

współczynnika intensywności użytkowania kie. Współczynnik wyznaczany jest 

indywidualnie dla każdego użytkowanego samolotu. Stanowi element indywidualnego 

monitorowania obciążeń wchodzącego razem z innymi elementami w skład systemu 

eksploatacji według stanu technicznego (SEWST). Zastosowane rozwiązanie jest 

nowatorskie z uwagi na indywidualny dobór współczynników umożliwiających okresowe 

analizowanie wskaźników tempa rozwoju zużycia zmęczeniowego. Metodyka badań nr  

MB-17/31/2014 edycja 3, stanowi załącznik do Biuletynu nr P/5198/E/2010 aneks nr 2 – 

dotyczącego monitorowania obciążeń eksploatacyjnych samolotów PZL-130 TC-II Orlik na 

potrzeby programu ASIP. Niniejszy biuletyn został zatwierdzony przez Głównego Inżyniera 

Wojsk Lotniczych i wdrożony w proces eksploatacji. Realizacja prac objętych opracowaną 

metodyką odbywa się w cyklach kwartalnych. W każdym okresie analizowany jest zapis ze 

wszystkich 28 eksploatowanych samolotów. 

 

5.2. Kierunki dalszych badań oraz możliwość implementacji wyników pracy  

Zadania wykonane podczas zaprezentowanych w niniejszej rozprawie badań, zamykają etap 

pracy, który umożliwia okresową realizację obowiązków wynikających z biuletynu 

technicznego dla samolotu PZL-130 TC-II Orlik. Wieloletnia perspektywa przyszłej 

eksploatacji wymaga doskonalenia prowadzonych prac. Konieczne jest aktywne 

reagowanie, w szczególności na zmianę realizowanych przez pilotów zadań szkoleniowych, 

które bezpośrednio wpływają na profil użytkowania samolotów rys. 37. Zaobserwowano 

zwiększenie intensywności obciążeń konstrukcji podczas eksploatacji samolotów, 

względem założeń przyjętych dla próby zmęczeniowej. Skutkuje to szybszym 

wyczerpaniem zapasu bezpieczeństwa konstrukcji, mierzonym na podstawie nalotu 

ekwiwalentnego, względem nalotu oraz resursu godzinowego. Zmiana średniego profilu 

użytkowania, w szczególności na bardziej intensywny jest bezpośrednią wskazówką 

dotyczącą kierunków dalszych prac. 

Sprostanie wyzwaniom związanym z przyszłą eksploatacją samolotów PZL-130 TC-II Orlik 

wymaga przede wszystkim wiedzy o ich eksploatacji. W pierwszej kolejności badania 
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powinny zostać ukierunkowane na rozbudowę systemów rejestracji obciążeń 

i wprowadzenie systemów ich monitorowania. Poza monitorowaniem obszarów, które 

zostały wskazane w ramach pełnoskalowej próby zmęczeniowej, należy również rozważyć 

opracowanie systemu monitorowania obciążeń spowodowanych oddziaływaniem podwozia 

na strukturę. W ramach badań prowadzonych w ITWL stworzono system monitorowania 

obciążeń (SMO) samolotów Su-22UM3K, który z powodzeniem przyczynił się do 

zapewnienia bezpieczeństwa eksploatacji. Badania te można wykorzystać również dla 

samolotu Orlik. 

Szczególny potencjał mają badania nad rozwojem pęknięć zmęczeniowych, które 

zidentyfikowano podczas badań nieniszczących i inspekcji rozbiórkowej [97]. 

 Pierwsze zmodernizowane samoloty, zostały przekazane do użytkowania w roku 2004, 

kolejne w latach 2010÷2014, a ostatnie w roku 2021. Ponad dekada eksploatacji statków 

powietrznych to również okres, w którym nastąpił rozwój techniki. W związku z tym 

konieczne jest dokonanie przeglądu stosowanych metod i narzędzi zapewniających wysoką 

niezawodność techniki lotniczej. Istotne jest prowadzenie ciągłych badań nad 

wykorzystaniem metod napraw strukturalnych w szczególności z wykorzystaniem 

kompozytów i elementów pozyskiwanych z użyciem technik addytywnych. 

Innym ciekawym oraz wydajnym sposobem pozwalającym na nadzorowanie eksploatacji 

m.in. statków powietrznych jest tworzenie ich odwzorowań cyfrowych i modeli, które 

określane są często angielskojęzycznym terminem „digital twin”. Dzięki stworzeniu 

rozległej bazy danych o obciążeniach, naprawach, modyfikacjach i wszelkich innych 

zmianach można otrzymać narzędzie monitorowania stanu technicznego struktury 

o możliwościach obecnie niedostępnych. Pozwoli to na zaawansowane zarządzanie flotą, 

planowanie prac kontrolnych i naprawczych.  
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